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Kapitel 1
Einleitung
1.1 Luftatmende Antriebskonzepte zuku¨nftiger
Raumtransportsysteme
Bei dem Transport von Nutzlasten in den Weltraum kommen derzeit nur Raum-
transportsysteme zum Einsatz, die mit Raketenantrieben ausgestattet sind. Diese
Antriebssysteme zeichnen sich dadurch aus, daß sie neben dem Brennstoff auch den
fu¨r den Verbrennungprozeß beno¨tigten Sauerstoff mitfu¨hren, wobei der Oxidator bis
zu 65% der Startmasse des Transportsystems ausmachen kann. Zusa¨tzlich besitzen
Raketenantriebe im atmospha¨rischen Flug nur einen niedrigen spezifischen Schub
[1]. Bei der Entwicklung neuartiger Raumtransportsysteme ist es daher erstrebens-
wert, luftatmende Antriebssysteme einzusetzen, die den beno¨tigten Sauerstoff der
Umgebungsluft entnehmen und daru¨ber hinaus einen ho¨heren spezifischen Schub
aufweisen. Solche Transportsysteme besitzen konzeptbedingt ein hohes Maß an Wie-
derverwendbarkeit und Flexibilita¨t und ko¨nnen daher den Zugang zum Weltraum
sicherer und kostengu¨nstiger gestalten. Zur praktischen Anwendung in der Raum-
fahrt wurde dieses Konzept jedoch bisher noch nicht gebracht. Vielfa¨ltige technische
Probleme fu¨r die Konzeptionierung eines solchen Antriebs leiten sich aus der Tat-
sache ab, daß ein luftatmendes Antriebssytem an die relative Geschwindigkeit der
Anstro¨mung angepaßt sein muß.
Bei hohen Fluggeschwindigkeiten besitzt die Luft, vom Bezugssystem des Antriebes
aus gesehen, eine hohe kinetische Energie, die nach dem Grundsatz der Energieerhal-
tung beim Verzo¨gern der Anstro¨mung nicht verloren gehen kann. Da bei Eintritt ins
Triebwerk mit der Geschwindigkeit die kinetische Energie sinkt, wird dieser Anteil in
innere Energie umgewandelt, was sich in einer deutlichen Erho¨hung der Temperatur,
des Drucks und der Dichte der einstro¨menden Luft a¨ußert. Bei einer hypersonischen
Fluggeschwindigkeit, oberhalb einer Flugmachzahl von Ma∞ = 6.0, ist dieser Um-
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wandlungsprozeß bei einer vollsta¨ndigen Verzo¨gerung der Stro¨mung so ausgepra¨gt,
daß die thermodynamischen Gro¨ßen extreme Werte annehmen. In diesem Fall kann
durch den entstehenden Druck die strukturelle Integrita¨t des Triebwerks gefa¨hrdet
sein. Ebenso besteht die Gefahr, daß der Verbrennungsprozeß aufgrund von Dis-
soziation oder thermischen Blockierens einen Teil seiner Wirksamkeit verliert [2].
Zur Lo¨sung dieser Problematik wurde das Konzept eines Scramjet-Antriebes fu¨r
den Hyperschallflugbereich entwickelt. Bei einem Scramjet handelt es sich um ein
Staustrahltriebwerk mit U¨berschallverbrennung. Eine Verzo¨gerung der Anstro¨mung
innerhalb des Triebwerks bis in den Unterschall kann so vermieden werden [1]. Die
U¨berschallverbrennung bei Machzahlen vonMa = 3.0 bis 5.0 am Eintritt der Brenn-
kammer ist zur Zeit die einzige Alternative zum Einsatz von Raketenantrieben fu¨r
den Hyperschallflug [3]. Daher ist die Realisierung eines Scramjet-Antriebes Ziel
zahlreicher wissenschaftlicher Untersuchungen, die sich mit den verschiedensten Pro-
blembereichen, wie Mischungsschichten im U¨berschall [4, 5, 6], Vorrichtungen zur
Brennstoffeinspritzung [7, 8, 9], aber auch meßtechnischen [10, 11, 12] und numeri-
schen [13, 14, 15] Fragestellungen, auseinandersetzen.
Ein nicht zu umgehendes Problem von Scramjet-Antrieben sind die hohen Ruheen-
thalpien der Anstro¨mung. Anders als ein raketengetriebenes Transportsystem, das
schnell in große Ho¨hen aufsteigt, muß ein Staustrahltriebwerk konzeptbedingt la¨nge-
re Zeit innerhalb von Atmospha¨rschichten mit hohen Staudru¨cken fliegen, da das An-
triebssystem ausreichend Sauerstoff fu¨r den Verbrennungsprozeß beno¨tigt [13]. Be-
dingt durch die hypersonische Geschwindigkeit ergibt sich eine hohe Ruheenthalpie,
die in einer extremen aerothermischen Belastung des gesamten Transportsystems,
besonders aber des Scramjet-Antriebes resultiert. Die dabei auftretenden Wa¨rmela-
sten innerhalb des Triebwerks ko¨nnen die Wa¨rmeeintra¨ge im Bereich der Nasenkon-
figuration eines Wiedereintrittsko¨rpers weit u¨berschreiten [2]. Entsprechend groß ist
die Bedeutung einer genauen Vorhersage der thermischen Lasten fu¨r die Triebwerks-
entwicklung.
Zusa¨tzlich zur aerodynamischen Aufheizung des Triebwerks ergibt sich aufgrund
der Verbrennungsvorga¨nge ein weiterer Wa¨rmeeintrag in die Brennkammerstruktur.
Ohne eine ada¨quate Ku¨hlung der Triebwerksstruktur wu¨rde die Brennkammerwand
Temperaturen oberhalb der adiabaten Wandtemperatur annehmen. Das wu¨rde die
maximal zula¨ssige Strukturtemperatur selbst modernster Materialien schnell u¨ber-
schreiten [3]. Als Treibstoff fu¨r ein solches Scramjet-Triebwerk eignet sich in erster
Linie Wasserstoff, da er neben seiner hohen massenspezifischen Energiedichte auch
u¨ber eine hohe Wa¨rmekapazita¨t verfu¨gt. Aus diesem Grund kann der kryogen gela-
gerte Wasserstoff vor seinem Einsatz als Brennstoff noch als Ku¨hlfluid fu¨r die ther-
misch hochbelasteten Strukturteile verwendet werden. Die Masse eines zusa¨tzlich
mitzufu¨hrenden Ku¨hlfluids kann so eingespart werden, allerdings ergibt sich durch
die doppelte Funktion des Wasserstoffes eine Kopplung zwischen den Ku¨hlungsan-
forderungen der heißen Triebwerksstruktur und dem Brennstoffmassenstrom [2].
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1.2 Zielsetzung der Arbeit
Die Realisierung von hypersonischen Versuchsbedingungen im Bodenexperiment ist
sehr kostenintensiv und kann aus diesem Grund nur fu¨r kurze Meßzeiten und stark
skalierte Testmodelle durchgefu¨hrt werden. Der Einsatz numerischer Methoden im
Bereich der Hyperschalltechnologie gewinnt daher zunehmend an Bedeutung. Die ex-
tremen Bedingungen stellen allerdings auch fu¨r die Numerik eine Herausforderung
dar. So fu¨hren z. B. die mit dem Hyperschall verbundenen hohen Freistromreynolds-
zahlen zu einer Erho¨hung des Speicher- und Rechenzeitbedarfs, der die heutigen
Rechnerleistungen u¨berfordert [16]. Es ist daher von großer Bedeutung, die Ent-
wicklung sowohl numerischer als auch experimenteller Testverfahren innerhalb des
Hyperschallbereiches voranzutreiben.
In diesem Zusammenhang wird in der vorliegenden Arbeit ein numerisches Simula-
tionsverfahren zur Untersuchung der Wa¨rmebelastung einer Scramjet-Brennkammer
entwickelt. Ziel ist es dabei, den Wa¨rmehaushalt einer U¨berschallbrennkammer mo¨g-
lichst exakt zu modellieren, um so eine Vorhersage der Ku¨hlungsanforderungen der
heißen Triebwerksstruktur zu ermo¨glichen. Zu diesem Zweck muß ein gekoppelter
Lo¨sungsalgorithmus fu¨r die Erhaltungsgleichungen von Stro¨mung und Struktur ent-
wickelt werden, der entlang der Oberfla¨che der Brennkammerwand auf die For-
mulierung einer festen Energierandbedingung verzichtet und stattdessen die Glei-
chungssysteme u¨ber die Kontinuita¨sbedingung des Energieflusses zwischen beiden
Bilanzra¨umen koppelt. Dabei stellt die Erzielung eines stabilen numerischen Verfah-
rens fu¨r das steife gekoppelte Gleichungssystem einen wichtigen Arbeitspunkt dar.
Bild 1.1 verdeutlicht schematisch die thermische Belastung der Triebwerksstruktur
innerhalb einer U¨berschallbrennkammer.
Einlauf Isolator Brennkammer Düse
M > 7
Qw
.
Wasserstoffkühlung
Einspritzung Triebwerksstruktur
Bild 1.1: Schematische Darstellung des Wa¨rmehaushalts eines Scramjet-Antriebs
Aufgrund der Brennstoffinjektion und des Verbrennungsprozesses treten in Brenn-
kammern starke Druckgradienten auf. Zusa¨tzlich unterliegen die turbulenten Brenn-
kammerstro¨mungen noch dem Einfluß geku¨hlter Wa¨nde. Daher bedarf es zur ge-
nauen Simulation des stro¨mungsseitigen Wandwa¨rmestroms einer Stro¨mungsmo-
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dellierung, die diesen Effekten Rechnung tra¨gt. Zu diesem Zweck wird ein beste-
hendes Finite-Elemente-Verfahren [17] zur Lo¨sung der Erhaltungsgleichungen einer
turbulenten kompressiblen U¨berschallstro¨mung dahingehend weiterentwickelt, daß
mit Hilfe einer geeigneten Turbulenzmodellierung auch abgelo¨ste Stro¨mungen mit
großer Genauigkeit in Wandna¨he berechnet werden ko¨nnen. Da der gesamte in der
Brennkammer stattfindende Wa¨rmetransport Beru¨cksichtigung finden soll, werden
zusa¨tzlich zur Lo¨sung der Erhaltungsgleichungen noch die Wa¨rmezufuhr aufgrund
der Verbrennung sowie der Strahlungswa¨rmeaustausch der Heißgasstro¨mung mit der
Triebwerksstruktur in die Berechnung einbezogen.
Aufgrund der Struktur einer Brennkammerstro¨mung ist es von Vorteil, wenn das
eingesetzte FEM-Verfahren auf der Anwendung unstrukturierter, lo¨sungsadaptiver
Netze basiert. Dadurch wird eine genaue Auflo¨sung lokaler Stro¨mungspha¨nomene
ermo¨glicht. Um gleichzeitig Wandgrenzschichten bei Stro¨mungen mit hohen Rey-
noldszahlen mit grosser Genauigkeit nachzubilden, wird der Netzgenerator ebenso
wie der Lo¨sungsalgorithmus und das Postprocessing fu¨r den Einsatz von stark ge-
streckten Viereckselementen in strukturierten Unternetzen erweitert. Zur Formulie-
rung einer konservativen Kopplungsbedingung zwischen den Systemen von Erhal-
tungsgleichungen finden u¨berlappungsfrei definierte Diskretisierungsgitter in beiden
Bereichen Anwendung, die entlang der Kontaktfla¨che von Stro¨mung und Struktur
identische Randknoten aufweisen. Aus der Anwendung desselben FEM-Verfahrens
fu¨r die Lo¨sung der Wa¨rmeleitungsgleichung in der Struktur resultiert schließlich die
Formulierung der Kopplungsbedingung. Die Strukturku¨hlung mit flu¨ssigem Wasser-
stoff wird in Form einer Ku¨hlungsrandbedingung in den Lo¨sungsalgorithmus inte-
griert.
Da aufgrund der komplexen Struktur einer U¨berschallbrennkammerstro¨mung lokal
unterschiedliche Stro¨mungseffekte dominieren, finden Untersuchungen von definier-
ten Teilproblemen anhand von Validierungsrechnungen statt. Abschließend wird das
Verfahren zur Nachbildung von Experimenten an Scramjet-Brennkammern im Rah-
men des deutschen Hyperschalltechnologieprogrammes angewandt. Da aufgrund der
hohen Wa¨rmeeintra¨ge in die Triebwerksstruktur auch starke thermische Spannun-
gen entstehen, wird eine Kombination des entwickelten Programmpakets mit einem
kommerziellen FEM-Verfahren zur Spannungs-Dehnungs-Analyse u¨ber ein speziell
zu entwickelndes Interface angestrebt. Der auf diese Weise erstellte thermisch gekop-
pelte Stro¨mungs/Struktur-Lo¨ser soll somit als verla¨ßliches numerisches Verfahren
zur Analyse des Wa¨rmehaushalts einer Scramjet-Brennkammer zur Verfu¨gung ste-
hen, mit dem die unterschiedlichen thermischen Problemstellungen gekoppelt oder
fu¨r sich allein betrachtet untersucht werden ko¨nnen.
Kapitel 2
Problemklassifikation und Stand
der Forschung
2.1 U¨berschallbrennkammer
Ein Charakteristikum der Zusz.ta¨nde in U¨berschallbrennkammern ist die Zunahme
des konvektiven Wa¨rmestransports. Der durch die Konvektion bedingte Wa¨rmeein-
trag in die Wand (die sog. aerodynamische Aufheizung) verursacht im U¨berschall
eine extreme thermische Belastung der Struktur. Diese Problematik wird noch durch
die Tatsache versta¨rkt, daß Brennkammerstro¨mungen zur Erzielung einer mo¨glichst
effektiven Durchmischung turbulent sind. Durch die zusa¨tzliche turbulente kineti-
sche Energie intensiviert sich der konvektive Wa¨rmetransport. Heiser [2] gibt an,
daß in einer U¨berschallbrennkammer bei einer Flugmachzahl von Ma∞ = 6 die
aerodynamische Aufheizung einer turbulenten Stro¨mung um den Faktor 16 ober-
halb der Aufheizung durch eine laminare Stro¨mung liegt. Bei einer Flugmachzahl
von Ma∞ = 12 ist es immer noch ein Faktor von 15. Insgesamt erho¨ht sich dabei
die konvektionsbedingte Wa¨rmestromdichte von q˙W = 0.4 MW/m
2 einer Ma∞ = 6
Anstro¨mung auf q˙W = 3.3 MW/m
2 bei Ma∞ = 12. Diese bereits sehr intensi-
ve thermische Belastung kann durch lokale Effekte, wie z. B. Stoß/Grenzschicht-
Interaktionen, Eckenstro¨mungen oder auch durch leichte Oberfla¨chenunebenheiten
o¨rtlich einen noch ho¨heren Spitzwert annehmen. In Brennkammerstro¨mungen inten-
siviert die Wa¨rmezufuhr aufgrund der Verbrennung die Wa¨rmelasten weiter.
Zum Schutz der Triebwerksstruktur ist es daher unerla¨ßlich, die Wa¨nde regenera-
tiv zu ku¨hlen, wobei fu¨r eine Auslegung des Ku¨hlsystems die Wa¨rmebelastung der
Struktur weitgehend bekannt sein muß. Da der als Ku¨hlfluid eingesetzte Wasser-
stoff nachfolgend in die Brennkammer eingespritzt wird, steht der Verbrennungspro-
zeß u¨ber die sich ergebende Injektionstemperatur mit der Ku¨hlungsanforderung des
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Triebwerks in Zusammenhang. Des Weiteren stellt die Wa¨rmebelastung der Struk-
tur einen Wa¨rmeverlust fu¨r die Stro¨mung dar, aus dem ein indirekter Einfluß auf
den erzielbaren Triebwerksschub resultiert.
Aus den genannten Gru¨nden sind die Wa¨rmebelastungen an Scramjet-Brennkam-
mern von großem Interesse fu¨r die Konzeptionierung eines U¨berschalltriebwerks. We-
gen der hohen Anforderugen an experimentelle Messungen in Hyperschallstro¨mun-
gen beschra¨nken sich diese Versuche vorwiegend auf den unteren Bereich hyper-
sonischer Flugmachzahlen (Ma∞ = 6 ÷ 9). Bei den dazu durchgefu¨hrten Experi-
menten kommen Hochenthalpiekana¨le mit kurzen Meßzeiten zum Einsatz, so daß
die Triebwerkswa¨nde wa¨hrend der Testla¨ufe ungeku¨hlt bleiben ko¨nnen. Billig [18]
betrieb zu Beginn der Scramjet-Entwicklung intensive Untersuchungen auf diesem
Gebiet. Dabei ermittelte er typische Wandwa¨rmestro¨me in U¨berschallbrennkammern
im Bereich von 1 bis 20 MW/m2. Fu¨r eine Ma = 3.2 Anstro¨mung mit einer Total-
temperatur von Tt = 2740 K erfaßte Billig experimentelle Wa¨rmestromdaten von
1 MW/m2 im vorderen und etwa 0.5 MW/m2 im hinteren Brennkammerbereich
bei rein aerodynamischer Aufheizung. Kommen zusa¨tzlich noch die Blockierung der
Stro¨mung durch Brennstoffinjektion und die Verbrennungswa¨rme hinzu, ergeben
sich in seinen Messungen Spitzenwerte von bis zu 5 MW/m2. Der generelle Ver-
lauf der Wandwa¨rmestromdichte weist ein Maximum im Bereich der Einspritzung
auf und fa¨llt dann in der nachfolgenden Verbrennungszone langsam auf 1 MW/m2
ab. Die einspritzinduzierten Stoß/Grenzschicht-Interaktionen sind von Cuffel et al.
[19] separat bezu¨glich ihrer Auswirkungen auf die Wa¨rmebelastung der Struktur hin
analysiert worden. Dabei ermittelten sie einen um 80 Prozent erho¨hten Wa¨rmestrom
im Bereich der Wechselwirkungen.
Eine australische Wissenschaftlergruppe an der Universita¨t von Queensland [20, 21,
22] bescha¨ftigt sich ebenfalls schon seit la¨ngerem mit der Entwicklung von Scramjet-
Antrieben. Der Forschungsschwerpunkt liegt dabei auf der experimentellen Mes-
sung von Reibungsbeiwerten in U¨berschallbrennkammern fu¨r eine verbesserte Schub-
vorhersage. In diesem Zusammenhang wurden von ihnen aber auch umfangreiche
Wa¨rmestrommessungen im Machzahlbereich zwischen Ma = 2.2 und Ma = 3.7
durchgefu¨hrt [21], die ebenfalls eine Spitzenbelastung von etwa 5 MW/m2 sowie
eine aerodynamische Aufheizung im Bereich von 1 MW/m2 ergaben. Umfangreiche
Konzeptstudien zu Scramjet-Antrieben finden in den USA am Forschungszentrum
von NASA Langley statt [23, 24, 25], wobei besonders die Strukturauslegung unter
Beru¨cksichtigung der Wa¨rmebelastung untersucht wird [26, 27, 28, 29]. Dabei finden
sich in einer ku¨rzlich vero¨ffentlichen Studie Wandwa¨rmestrommessungen an einer
asymmetrischen Scramjet-Brennkammer bei Ma = 2.7 und Tt = 1944 K. Die Meß-
werte an der Brennkammerseite ohne Brennstoffeinspritzung liegen im Bereich von
1 bis 1.8 MW/m2, an der Seite mit Brennstoffeinspritzung ergibt sich ein o¨rtliches
Maximum von 3 MW/m2 bei einem Wa¨rmestrom von ansonsten 2.5 MW/m2.
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Die durchgefu¨hrten Experimente sind ein unverzichtbarer Beitrag zum Versta¨ndnis
der Wa¨rmebelastung von Scramjet-Antrieben, repra¨sentieren dabei aber nur wenige
lokale Meßpunkte. Eine entsprechende Meßwertbestimmung in kritischen Gebieten,
wie z. B. direkt vor der Einspritzo¨ffnung oder in Ecken, ist in der Regel nicht mo¨glich.
Wie die Vero¨ffentlichungen von Billig [18], Stollery et al. [30] und Vinogradov et al.
[31] belegen, erzielt die Vorhersage durch empirische Wa¨rmestromabscha¨tzungen
z. T. gute Resultate fu¨r einfache Geometrien, ist aber fu¨r die Analyse spezieller
Probleme ungeeignet. Daher ist der Einsatz numerischer Methoden fu¨r eine verbes-
serte Vorhersage der Wa¨rmebelastung an U¨berschallbrennkammern von großer Be-
deutung. In bisherigen Rechnungen wurden jedoch zumeist ausschließlich adiabate
Brennkammerstro¨mungen simuliert, da fu¨r eine detaillierte Untersuchung entspre-
chende Kenntnisse u¨ber die Zusta¨nde an der Brennkammerwand fehlten [32, 33, 34].
Des Weiteren kann die Stabilita¨t numerischer Verfahren durch die Beru¨cksichtigung
geku¨hlter Wa¨nde beeintra¨chtigt werden. Die Anwendung von Turbulenzmodellen
in der Stro¨mungssimulation mit geku¨hlten Wa¨nden wird ebenfalls erschwert, da
die Modelle zumeist fu¨r adiabate Stro¨mungen ausgelegt sind. Zur Validierung eines
numerischen Simulationsprogramms ist die Spezifizierung eines Wandtemperatur-
verlaufs auf der Basis von experimentell ermittelten Meßwerten ein gangbarer Weg
[24]. Fu¨r die Vorhersage von Wa¨rmelasten an Triebwerken ist es jedoch erforder-
lich, geeignete Energierandbedingung zu formulieren, ohne daß entsprechende expe-
rimentelle Messungen erfolgen. Durch die gekoppelte Simulation von Stro¨mung und
Struktur kann auf die Formulierung einer solchen Randbedingung verzichtet werden
und somit der auftretende Wa¨rmestrom an der Brennkammerwand genau ermittelt
werden.
2.2 Gekoppeltes Wa¨rmeu¨bergangsproblem
Ein Gebiet, in dem bereits Erfahrungen mit der gekoppelten Analyse von Stro¨mung
und Struktur gesammelt werden konnten, betrifft die Entwicklung von Wa¨rme-
schutzschilden (TPS) fu¨r Wiedereintrittsko¨rper [35, 36, 37, 38]. Beim Wiedereintritt
eines Raumtransportsystems in die Erdatmospha¨re treten hohe thermische Bela-
stungen an der stumpfen Nasenkonfiguration auf, denen mit Hilfe von Ablation,
Wa¨rme(ab)strahlung und thermischer Isolation entgegengewirkt wird. Diese Auf-
gabe u¨bernimmt der Wa¨rmeschutzschild, der individuell fu¨r den jeweiligen Wa¨rme-
haushalt konzipiert sein muß. Aufgrund der Komplexita¨t der instationa¨r erfolgenden
Auslegungsberechnungen findet dabei der Wa¨rmetransport in der Struktur oftmals
nur eindimensional Beru¨chsichtigung [35]. Bei der Formulierung der Kopplungsbe-
dingung stellte sich heraus, daß die Zerlegung des stro¨mungsseitigen Wa¨rmestroms
mit Hilfe einer Referenztemperatur der Stro¨mung zu einer stabilen Kopplung der
Gleichungssysteme fu¨hrt [36]. Diese Randbedingungsformulierung findet auch in der
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vorliegenden Arbeit Anwendung (vgl. Kapitel 3.3.3), da die Erhaltungsgleichungen
von Stro¨mung und Struktur durch die unterschiedlichen charakteristischen Zeitmaße
der beiden Bereiche ein steifes Gleichungssystem bilden. Zusa¨tzlich ergibt sich ent-
lang der Kontaktfla¨che von Stro¨mung und Struktur ein Sprung in den Transportkoef-
fizienten von mehreren Gro¨ßenordnungen, der die gekoppelte Lo¨sung beider Systeme
erschwert.
In neueren Untersuchungen werden numerische Verfahren zur Berechnung der ther-
mischen Interaktion auch an geku¨hlten Turbinenschaufeln eingesetzt [39, 40]. Be-
dingt durch die Realisierung immer ho¨herer Brennkammertemperaturen, muß die
Fehlerspanne bei der Auslegung von Turbinenschaufeln reduziert werden. Daher
werden genaue Vorhersagen fu¨r die Wirksamkeit des Ku¨hlsystems thermisch hoch-
beanspruchter Turbinenschaufeln beno¨tigt. Diese Vorhersagen werden mit Hilfe ge-
koppelter Berechnungen von Heißgasstro¨mung und Schaufel sowie den integrierten
Ku¨hlkana¨len getroffen. Dabei finden oftmals unterschiedliche Diskretisierungsver-
fahren fu¨r Stro¨mung und Struktur Anwendung, wodurch eine exakte Kopplung der
Verfahren in Frage gestellt wird. So verwendet z. B. Heselhaus [41] zwei bereits eta-
blierte Verfahren, ein FVM-Stro¨mungslo¨ser und ein FEM-Wa¨rmeleitungslo¨ser, die
durch ein Interface gekoppelt werden, oder Li et al. [42] eine Randelementmetho-
de (BEM) als erweiterte Randbedingung des verwendeten FVM-Stro¨mungslo¨sers.
Des Weiteren entstehen durch die unterschiedlichen Diskretisierungsgitter U¨berlap-
pungsgebiete entlang der Kontaktfla¨che, die eine Interpolation der U¨bertragungs-
werte erfordern [43]. Heselhaus und Imlay et al. [39] besta¨tigen in ihren Vero¨ffent-
lichungen dabei den bereits aus dem Bereich der TPS-Systeme bekannten stabilisie-
renden Effekt der Kopplungsbedingung in Form eines Wa¨rmeu¨bergangskoeffizienten
mit Referenztemperatur.
Die Lo¨sung solcher gekoppelten Problemstellungen hat bisher in der Auslegung von
Staustrahltriebwerken nur wenig Anwendung gefunden, obwohl die Wa¨rmelasten in-
nerhalb eines Scramjet-Triebwerks gravierender sind als dies in Heißgasturbinen der
Fall ist. Bei NASA Langley werden mit einem entsprechenden Verfahren einzelne
Triebwerksbauteile von Scramjets, wie z. B. die Vorderkante eines Triebwerkseinlau-
fes (vgl. Kapitel 5.3.2), auf ihre Ku¨hlungsanforderungen hin analysiert [29]. So weit
bekannt, findet das Verfahren jedoch keine Anwendung bei der verbesserten Vorher-
sage thermischer Lasten innerhalb von U¨berschallbrennkammern. Um so wichtiger
erscheint es, die gegenseitige Beeinflußung von Stro¨mung und Struktur innerhalb
von Scramjet-Brennkammer mit Hilfe eines gekoppelten numerischen Verfahrens zu
analysieren. Um eine genaue Vorhersage thermischer Lasten zu gewa¨hrleisten, wird
speziell fu¨r diesen Anwendungsfall ein Programmpaket entwickelt, das bereits bei
der Gittergenerierung die Diskretisierung von Stro¨mung und Struktur gemeinsam
ausfu¨hrt, wie Bild 2.1 verdeutlicht. Da das Verfahren zur Berechnung der Wa¨rme-
leitung in der Struktur neu realisiert wird, geschieht dies unter der Voraussetzung
einer mo¨glichst exakten Kopplung mit dem Stro¨mungslo¨ser.
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Bild 2.1: Darstellung einer u¨berlappungsfrei vernetzten Kontaktfla¨che von Stro¨mung und
Struktur
Fu¨r die Lo¨sung der Erhaltungsgleichungen einer kompressiblen Stro¨mung wurde
von Vornberger [44] ein Finite-Elemente-Verfahren auf unstrukturierten Netzen ent-
wickelt. Dieses Verfahren ist von Rick [17] in Hinblick auf die Berechnung von
Scramjet-Einla¨ufen fu¨r Hyperschallstro¨mungen erweitert worden. Zur Simulation
turbulenter Mischungsschichten in einer U¨berschallstro¨mung integrierte Sasse [45]
ein k−; Turbulenzmodell mit Wandfunktionen und erweiterte den Lo¨ser fu¨r reaktive
Stro¨mungen. Die Auswahl des Turbulenzmodells erfolgte dabei unter der Zielsetzung
einer Verbrennungssimulation und ist daher nicht geeignet, abgelo¨ste Stro¨mungen in
Wandna¨he zu berechnen. Fu¨r eine vereinfachte Anwendung der turbulenten Wand-
funktionen erweiterte Sasse zusa¨tzlich den bestehenden Netzgenerator [46] um die
Generierung von semi-strukturierten Unternetzen. Zur vereinfachten Integration der
strukturierten Netze in den Lo¨sungsalgorithmus wird bei deren Generierung, wie
im unstrukturierten Gittergenerator, auf Dreieckselemente zuru¨ckgegriffen. Bedingt
durch die turbulenten Wandfunktionen sind die Anforderungen an die Knotendich-
te in Wandnormalenrichtung ma¨ßig, so daß die erforderlichen Elementstreckungen
in der Grenzschicht mit Dreieckselementen realisiert werden ko¨nnen. Der beste-
hende Lo¨sungsalgorithmus wird daher im Rahmen der vorliegenden Arbeit beson-
ders im Hinblick auf eine genaue Simulation aller Wa¨rmetransportvorga¨nge in der
Brennkammer sowie einer exakten Ermittelung der turbulenten Transportvorga¨nge
in Wandna¨he erweitert.
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Kapitel 3
Mathematische Modelle
3.1 Transportgleichungen
3.1.1 Transportgleichungen kompressibler Stro¨mungen
Zur Beschreibung einer Kontinuumsstro¨mung ist die Formulierung von Transport-
gleichungen fu¨r Masse, Impuls und Energie erforderlich. Dabei ergeben sich fu¨r in-
stationa¨re, kompressible und reibungsbehaftete Stro¨mungen die Navier-Stokes Glei-
chungen
∂U
∂t
+ (Fkβ + F
d
β),β = H . (3.1)
Die Variable U beinhaltet dabei die Erhaltungsgro¨ßen Dichte, Impuls und Total-
energie
U = [ ρ , ρuα , ρE ]
T . (3.2)
H steht hierbei fu¨r einen fakultativen Quellterm, der z. B. die Auswirkungen von
Wa¨rmequellen auf die Energiegleichung beschreibt, und wird in den folgenden Be-
trachtungen nicht beru¨cksichtigt, um spa¨ter gesondert behandelt zu werden (vgl.
Kapitel 3.4).
Die Flu¨sse werden in einen konvektiven und einen diffusiven Anteil aufgespalten
Fkβ =

 ρuβρuαuβ + pδαβ
uβ(ρE + p)

 Fdβ =

 0σαβ
uασαβ − q˙β

 , (3.3)
wobei der statische Druck p in den reibungsfreien Fluß integriert ist.
Fu¨r Newtonsche Fluide ergibt sich der Spannungstensor σαβ als lineare Funktion des
deviatorischen Anteils des Deformationstensors Sαβ. Nach Stokes ist die dynamische
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Viskosita¨t µ dabei als Proportionalita¨tskonstante einzusetzen
σαβ = µ · Sαβ (3.4)
mit
Sαβ = (uα,β + uβ,α)− 2
3
δαβuγ,γ . (3.5)
Die in der Energiegleichung auftretende Wa¨rmestromdichte ergibt sich nach Fourier
als lineare Funktion des Temperaturgradienten
q˙β = −λF · T,β , (3.6)
wobei λF die Wa¨rmeleitfa¨higkeit des Fluids beschreibt.
3.1.2 Gemittelte Transportgleichungen fu¨r turbulente
Stro¨mungen
Prinzipiell gilt das Gleichungssystem (3.1) auch fu¨r turbulente Stro¨mungen. Auf-
grund der hohen Reynoldszahlen von turbulenten, kompressiblen Stro¨mungen ist
es aber fu¨r komplexe Testfa¨lle nicht mo¨glich, auch kleinste turbulente Strukturen
aufzulo¨sen, da ihr extrem geringes charakteristisches La¨ngenmaß eine zu große Netz-
dichte erfordern wu¨rde [47]. Fu¨r eine praxisgerechte Anwendung ist zudem eine ex-
akte Auflo¨sung turbulenter Strukturen nicht erforderlich, da in den meisten Fa¨llen
die Bestimmung statistischer Mittelwerte einer Stro¨mung Ziel der Berechnung ist.
Nach Reynolds erfolgt daher die Differenzierung der Stro¨mungsvariablen in zeitliche
Mittelwerte sowie in einen turbulenten Schwankungsanteil [48]. Die zeitliche La¨nge
der Mittelung ist dabei so zu wa¨hlen, daß sie eine fu¨r die turbulenten Schwankungen
charakteristische Zeit repra¨sentiert, gleichzeitig aber auch die charakteristische Zeit
fu¨r instationa¨re A¨nderungen der Stro¨mung deutlich unterschreitet. Fu¨r die Varia-
ble φ ergibt sich nach Reynolds dementsprechend die folgende Aufteilung in einen
zeitlichen Mittelwert φ¯ und einen turbulenten Schwankungsanteil φ′
φ = φ¯+ φ′ . (3.7)
Da fu¨r kompressible Stro¨mungen die Mittelung nach Reynolds zu Dichte-Korrela-
tionstermen fu¨hrt, die u¨ber zusa¨tzliche geeignete Modellierungen geschlossen werden
mu¨ßten, wird fu¨r die Variablen kompressibler Stro¨mungen, mit Ausnahme von Dich-
te und Druck, die von Favre vorgeschlagene massengewichtete Mittelung verwendet
[48]:
φ = φ˜+ φ′′
=
ρφ
ρ¯
+ φ′′ .
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Wird eine solche Mittelung am Gleichungssystem (3.1) durchgefu¨hrt, ergibt sich
ein identisches Gleichungssystem fu¨r die zeitlichen Mittelwerte einer turbulenten,
kompressiblen Stro¨mung
∂U
∂t
+ (Fkβ + F
d
β),β = 0 (3.8)
mit den gemittelten Erhaltungsgro¨ßen
U = [ ρ¯ , ρ¯u˜α , ρ¯E˜ ]
T (3.9)
und den Flu¨ssen
Fkβ =


ρ¯u˜β
ρ¯u˜αu˜β + p¯δαβ
u˜β(ρ¯E˜ + p¯)

 Fdβ =


0
σ¯αβ − ρu′′αu′′β
u˜ασ¯αβ − q˙β − ρu′′βh′′ − ρu′′βu′′αu′′α

 .
(3.10)
Die Mittelung der Totalenergie nach Favre
E˜ = e˜+
1
2
· u˜αu˜α + 1
2
· ρu
′′
αu
′′
α
ρ¯
(3.11)
verdeutlicht den Anteil der turbulenten kinetischen Energie
k :=
1
2
· ρu
′′
αu
′′
α
ρ¯
(3.12)
an der Gesamtenergie.
Die zusa¨tzlich im Gleichungssystem (3.8) auftretenden Korrelationen der Schwan-
kungsgro¨ßen entstehen aufgrund der Nichtlinearita¨t konvektiver Flußanteile. Fu¨r
diese Korrelationen mu¨ssen weitere Transportgleichungen formuliert werden oder
eine geeignete Modellierung mit Hilfe der Erhaltungsgro¨ßen gefunden werden. Die
Wahl des Turbulenzmodells entscheidet dabei u¨ber die Art des Schließungsansatzes
und wird in Kapitel 3.2 dargestellt.
3.1.3 Wa¨rmetransportgleichung
Innerhalb der Struktur reduziert sich das Gleichungssystem (3.1) auf die Wa¨rme-
transportgleichung
∂US
∂t
+ (FdβS),β = HS (3.13)
mit
US = ρScSTS F
d
βS
= q˙βS . (3.14)
Hierbei beinhaltet cS die spezifische Wa¨rmekapazita¨t, der Index S kennzeichnet die
Struktur und HS beschreibt wiederum einen fakultativen Quellterm. Innerhalb der
Struktur ist die Wa¨rmeleitung nach Fourier (3.6) von Bedeutung, wogegen Wa¨rme-
strahlung und Konvektion nur in Form von Randbedingungen beru¨cksichtigt werden
mu¨ssen.
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3.1.4 Stoffgesetze und Transportgro¨ßen
Aufgrund der vorliegenden moderaten Dru¨cke und Temperaturen kann der Zusam-
menhang der thermischen Zustandsgro¨ßen mit Hilfe der idealen Gasgleichung
p
ρ
= R · T (3.15)
beschrieben werden. R steht dabei fu¨r die spezielle Gaskonstante von Luft (R =
287.71 J/kg ·K). Der Isentropenexponent κ beschreibt das Verha¨ltnis von isobarer
zu isochorer Wa¨rmekapazita¨t
κ =
cp
cv
(3.16)
und nimmt unter Annahme von kalorisch idealem Gas einen konstanten Wert (Ann.:
κ = 1.4 fu¨r Luft) an.
Die dynamische Viskosita¨t wird nach dem Sutherlandgesetz
µ = µref · Tref + S
T + S
·
(
T
Tref
)1.5
(3.17)
als reine Funktion der Temperatur berechnet, wobei fu¨r Luft gilt
S = 110K , Tref = 293.15K , µref = 1.7156 · 10−5 kg
m · s . (3.18)
Die Wa¨rmeleitfa¨higkeit des Fluids ergibt sich unter Annahme einer konstanten
Prandtlzahl (Pr=0.72 fu¨r Luft) zu
λF = cp · µ
Pr
. (3.19)
Die Wa¨rmeleitfa¨higkeit der Struktur erha¨lt man, ebenso wie auch die spezifische
Wa¨rmekapazita¨t der Struktur cS, aus einer Tabelleninterpolation mit vorgegebenen
temperaturabha¨ngigen Materialwerten.
3.2 Schließungsansatz fu¨r turbulente Stro¨mungen
3.2.1 Modellierung der Transportgleichungen
Bei den gemittelten Transportgleichungen turbulenter Stro¨mungen (3.8) ergeben
sich zusa¨tzliche Korrelationen, fu¨r die ein Schließungsansatz gefunden werden muß.
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Im Folgenden wird der Wirbelviskosita¨tsansatz verwendet, bei dem die Korrela-
tionsterme mit Hilfe der Gradienten der mittleren Erhaltungsgro¨ßen und turbulenten
Transportkoeffizienten modelliert werden.
Die Reynoldsspannungen −ρu′′αu′′β, die den turbulenten Impulstransport beschreiben,
werden als Funktion des deviatorischen Anteils des Deformationstensors formuliert.
Nach Boussinesq [48] wird dabei ein linearer Ansatz verwendet
−ρu′′αu′′β = µtS¯αβ −
2
3
δαβ ρ¯k , (3.20)
wobei die turbulente Viskosita¨t µt anders als die laminare Viskosita¨t keine Stoffgro¨ße
beschreibt, sondern vom aktuellen Stro¨mungszustand abha¨ngig ist.
Fu¨r die turbulenten Flußterme, die die Diffusion der Totalenergie aufgrund der tur-
bulenten Bewegung darstellen, wird ebenfalls der Ansatz des Transports in Gradi-
entenrichtung gewa¨hlt. Es ergibt sich fu¨r den turbulenten Wa¨rmefluß
−ρu′′βh′′ =
µt
Prt
· ∂h˜
∂xβ
, (3.21)
wobei fu¨r die turbulente Prandtlzahl ein konstanter Wert (Prt = 0.9) angenommen
wird.
Der turbulente Fluß der Reynoldsspannungen wird als Gradient der turbulenten
kinetischen Energie formuliert:
−ρu′′βu′′αu′′α =
µt
Prk
· ∂k
∂xβ
. (3.22)
Bei der Gro¨ße Prk handelt es sich um eine Konstante des verwendeten Turbulenz-
modells.
Die modellierten Transportgleichungen ergeben sich durch Einsetzen der konvek-
tiven Flu¨sse
Fkβ =


ρ¯u˜β
ρ¯u˜αu˜β + p¯δαβ +
2
3
δαβ ρ¯k
u˜β(ρ¯E˜ + p¯+
2
3
δαβ ρ¯k)

 (3.23)
und diffusiven Flu¨sse
Fdβ =


0
(µ+ µt) · S¯αβ
(µ+ µt)u˜αS¯αβ − ( µPr + µtPrt ) · ∂h˜∂xβ −
µt
Prk
· ∂k
∂xβ

 (3.24)
in das Gleichungssystem (3.8).
Damit reduziert sich der Schliessungsansatz auf die Modellierung der Wirbelvisko-
sita¨t µt und der turbulenten kinetischen Energie k.
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3.2.2 Algebraisches Turbulenzmodell nach Baldwin-Lomax
Bei algebraischen Turbulenzmodellen wird unter Annahme eines lokalen Gleichge-
wichts von Produktion und Dissipation der turbulenten kinetischen Energie diese in
den Transportgleichungen vernachla¨ssigt. Die Turbulenzmodellierung findet bei die-
sem Vorgehen folglich nur noch u¨ber die Wirbelviskosita¨t µt statt, die als Funktion
der mittleren Erhaltungsgro¨ßen formuliert wird.
Das Baldwin-Lomax Turbulenzmodell [49] dient zur Berechnung wandgebundener
Turbulenz, wobei freie Turbulenz innerhalb dieses Modells nicht beru¨cksichtigt wird.
Es ist dadurch in erster Linie geeignet, um Grenzschichten mit ma¨ßigen Druckgra-
dienten im Rahmen von Navier-Stokes Berechnungen zu ermitteln. Um dem sich
a¨ndernden Verhalten der Wandturbulenz gerecht zu werden, findet dabei ein Zwei-
Schichten-Ansatz fu¨r die Modellierung der Wirbelviskosita¨t Verwendung
µt =
{
(µt)i 0 ≤ y ≤ yc
(µt)o yc < y ≤ δ , (3.25)
wobei y den senkrechten Wandabstand und yc den kleinsten y-Wert beschreibt, an
dem sich (µt)i und (µt)o entsprechen.
Der Ansatz fu¨r die innere Schicht folgt dem Prandtlschen Mischungswegansatz
(µt)i = ρ¯l
2 |ω| , (3.26)
wobei der Betrag der Wirbelsta¨rke ω Anwendung findet. Die Mischungsla¨nge l bein-
haltet die van Driest-Da¨mpfungsfunktion, um dem Effekt der molekularen Viskosita¨t
in Wandna¨he gerecht zu werden
l = κKy · (1− exp(− y
+
A+
)) (3.27)
mit dem dimensionslosen Wandabstand
y+ =
ρwuτy
µw
(3.28)
und der Schubspannungsgeschwindigkeit
uτ =
√
τw
ρw
. (3.29)
Nach Baldwin und Lomax betra¨gt dabei die Karmansche Konstante κK = 0.4 und
die Da¨mpfungskonstante nach van Driest A+ = 26.
Im a¨ußeren Grenzschichtbereich ist die Formulierung (3.26) nicht mehr zula¨ssig, da
sich hier laminare und turbulente Stro¨mungszusta¨nde im zeitlichen Wechsel ablo¨sen,
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was als Intermittenz bezeichnet wird. Um diesem Pha¨nomen Rechnung zu tragen,
wird beim Baldwin-Lomax Modell eine eigene Formulierung fu¨r die Wirbelviskosita¨t
des a¨ußeren Grenzschichtbereichs eingefu¨hrt
(µt)o = K · CCP · ρ · Fwake · FKleb(y) , (3.30)
wobei K = 0.0168, CCP = 1.6 und
Fwake = min(ymax · Fmax, CWK · ymax · u2diff/Fmax) . (3.31)
ymax und Fmax berechnen sich aus dem Maximum von
F (y) = y |ω| (1− exp(− y
+
A+
)) . (3.32)
Der Intermittenzfaktor FKleb(y) bestimmt sich zu
FKleb(y) =

1 + 5.5
(
CKleb · y
ymax
)6
−1
. (3.33)
Die Konstanten betragen dabei im einzelnen CKleb = 0.3 und CWK = 0.25. Innerhalb
dieser Gleichung stellt udiff ein Maß fu¨r die Gro¨ßenordnung der Geschwindigkeits-
unterschiede im Grenzschichtprofil dar
udiff = (
√
uiui)max − (√uiui)min , (3.34)
welches bei einer anliegenden Grenzschicht der Außengeschwindigkeit entspricht.
Unter Vernachla¨ssigung der turbulenten kinetischen Energie ist somit das Glei-
chungssytem (3.8) geschlossen.
3.2.3 Low Reynoldsnumber q− ω Turbulenzmodell
Der gro¨ßte Nachteil algebraischer Turbulenzmodelle liegt in dem Umstand, daß
die Wirbelviskosita¨t nicht von den eigentlichen turbulenten Gro¨ßen abha¨ngt, son-
dern als Funktion der mittleren Stro¨mungsgro¨ßen Ausdruck findet. Sollen dabei
auch die turbulenten Schwankungsgro¨ßen beru¨cksichtigt werden, mu¨ssen dafu¨r eben-
falls Transportgleichungen formuliert werden. Aus dem turbulenten Gleichungs-
system (3.8) ko¨nnen solche Transportgleichungen ermittelt werden. Problematisch
ist dabei jedoch, daß jede weitere Transportgleichung immer neue Korrelationsterme
der Schwankungsgro¨ßen entha¨lt und somit weitere Schließungsansa¨tze erforderlich
macht.
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Sehr verbreitet sind Zwei-Gleichungsmodelle, bei denen zwei zusa¨tzliche Transport-
gleichungen fu¨r die Turbulenz aufgestellt werden. Sie erlauben die unabha¨ngige Be-
rechnung eines turbulenten Geschwindigkeitsmaßes und eines turbulenten La¨ngen-
maßes, wobei als turbulentes Geschwindigkeitsmaß zumeist die Wurzel aus der tur-
bulenten kinetischen Energie, q =
√
k, Verwendung findet. Bei der Herleitung der
k- oder q-Gleichung wird in diesem Rahmen eine gewisse Isotropie der Turbulenz
vorausgesetzt, da die ra¨umlichen Unterschiede der Reynoldsspannungen in einer
Transportgleichung nicht mehr beru¨cksichtigt werden ko¨nnen. Zusa¨tzlich werden oft-
mals die kompressiblen Korrelationsterme vernachla¨ssigt, da fu¨r sie kein geeigneter
Schließungsansatz zur Verfu¨gung steht. Im Folgenden werden dann die Effekte der
Kompressibilita¨t durch ein zusa¨tzliches Modell innerhalb der Transportgleichungen
beru¨cksichtigt.
Die Modellierung des Produktionsterms verwendet wiederum den Gradientenansatz
(3.20), wobei von einer Energiekaskade ausgegangen wird, d. h. die turbulenten
Schwankungen entziehen der Hauptstro¨mung Energie und geben sie an immer klei-
nere Wirbel ab, bis sie schließlich dissipiert. Diese Annahme gilt jedoch in Wandna¨he
nicht mehr, da sich hier der Energiefluß umkehren kann. Auch die Isotropieannah-
me ist aufgrund der Da¨mpfung durch die Wand, insbesondere in Wandnormalen-
richtung, nicht mehr zula¨ssig, wodurch die laminare Viskosita¨t und die Wa¨rmelei-
tung nicht la¨nger gegenu¨ber den turbulenten Anteilen vernachla¨ssigbar gering sind.
Damit das Turbulenzmodell auch noch im wandnahen Bereich gu¨ltig ist, mu¨ssen
dementsprechend Da¨mpfungsfunktionen eingefu¨hrt werden, die diesem sich a¨ndern-
den Effekt Rechnung tragen. Dabei geschieht die Herleitung meistens empirisch und
nicht physikalisch. So erweiterte Turbulenzmodelle nennt man Low-Reynoldsnumber -
Modelle, da sie auch im wandnahen Bereich und damit im Bereich kleiner Reynolds-
zahlen Gu¨ltigkeit besitzen.
Im Folgenden wird das hier verwendete Low-Reynoldsnumber q-ω Turbulenzmodell
nach Coakley [50] vorgestellt werden. Dieses Modell wurde direkt aus dem weit
verbreiteten k − ; Modell nach Jones und Launder [51] entwickelt, besitzt aber im
Vergleich dazu bessere numerische Eigenschaften, insbesondere eine ho¨here Stabilita¨t
und vereinfachte Startbedingungen [52].
Die Transportgleichungen lauten
∂Uqω
∂t
+ (Fkβqω + F
d
βqω),β = Hqω , (3.35)
mit den Transportgro¨ßen
Uqω =
(
ρ¯q
ρ¯ω
)
, (3.36)
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wobei ω der spezifischen Dissipationrate entspricht. Die Flu¨sse
Fkβqω =
(
ρ¯u˜βq
ρ¯u˜βω
)
Fdβqω =

 (µ+ µtσq ) ∂q∂xβ
(µ+ µt
σω
) ∂ω
∂xβ

 (3.37)
enthalten die u¨blichen konvektiven und diffusiven Terme, wobei sich der Diffusions-
koeffizient empirisch aus der laminaren und der gewichteten turbulenten Viskosita¨t
ergibt. Die u¨berwiegende Entwicklungsarbeit des Turbulenzmodells steckt im Quell-
term
Hqω =

 Cq1
(
CµDq
S¯αβ ·u˜α,β
ω2
− 2
3
u˜γ,γ
ω
− (1 +Ma2t )
)
ρ¯ωq
Cω1
(
Cµ
S¯αβ ·u˜α,β
ω2
− Cω3 u˜γ,γω − Cω2Cω1
)
ρ¯ω2

 . (3.38)
Die Da¨mpfungsfunktionen Dq und Cω1 stellen die oben angesprochene Erweiterung
fu¨r niedrige Reynoldszahlen dar
Dq = 1− exp(−αqωRet) Cω1 = 0.5Dq + 0.055 (3.39)
mit der turbulenten Reynoldszahl
Ret =
ρ¯qyp
µ
, (3.40)
wobei yp dem minimalen Wandabstand des betrachteten Knotens entspricht. Die
Einfu¨hrung der turbulenten Machzahl
Mat =
√
2q
a
(3.41)
mit der Schallgeschwindigkeit a in den Quellterm der q-Gleichung entspricht der
Anwendung des Kompressibilita¨tsmodells nach Sarkar [53], mit dem die zuvor ver-
nachla¨ssigte Dilatationsdissipation korrigiert werden soll. Die Modellkonstanten sind
wie folgt definiert [50]:
Cq1 = 0.5, Cω2 = 0.833, Cω3 = 2.4, Cµ = 0.09,
αqω = 0.022, σq = 0.8, σω = 2.0 .
(3.42)
Bei der Berechnung der Wirbelviskosita¨t
µt = CµDq
ρ¯q2
ω
(3.43)
wird ebenfalls die Da¨mpfungsfunktionDq angewendet, um die anisotrope Dissipation
in Wandna¨he zu simulieren.
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Zur genaueren Berechnung des Wandwa¨rmestroms fu¨hrt Coakley [50] eine Begren-
zung des turbulenten La¨ngenmaßes in Wandna¨he ein
lt = min(2.5 · yp, q
ω
) fu¨r y+ ≤ 20 , (3.44)
womit sich entsprechend der Gleichung
ω =
q
lt
(3.45)
die spezifische Dissipationsrate erho¨ht. Damit stellen die gekoppelten Gleichungs-
systeme (3.8) und (3.35) ein geschlossenes System fu¨r die Lo¨sung turbulenter kom-
pressibler Stro¨mungen dar.
3.3 Anfangs-, Rand- und Kopplungsbedingungen
3.3.1 Anfangsbedingungen
Zur vollsta¨ndigen Schließung des hergeleiteten Systems von Transportgleichungen
geho¨ren neben den Stoffgesetzen noch Anfangs- und Randbedingungen. Sollen tran-
siente Probleme berechnet werden, muß als Anfangsbedingung eine zeitlich definier-
te Startbedingung vorgegeben werden. Fu¨r die Berechnung stationa¨rer Lo¨sungen
ist die Anfangsbedingung physikalisch gesehen unerheblich, wobei eine ungu¨nstige
Wahl jedoch zu numerischen Konvergenzschwierigkeiten oder gar zur Divergenz der
Rechnung fu¨hren kann.
Fu¨r die Struktur wird generell eine homogene Temperaturverteilung als Startlo¨sung
vorgegeben. Bei der Stro¨mungsberechnung wird je nach Problemstellung die Lo¨sung
einer Eulerrechnung als Anfangsbedingung angenommen oder aber bei einem Ein-
trittsrand mit Grenzschicht das Eintrittsprofil (vgl. Kapitel 3.3.2.1) u¨ber die gesamte
Laufla¨nge vorgegeben. Dies ist insbesondere bei turbulenten Stro¨mungen erforder-
lich, um die numerische Stabilita¨t des q−ω Turbulenzmodells zu gewa¨hrleisten [34].
Bei gekoppelten Berechnungen von Stro¨mung und Struktur wird zur Einsparung
von Rechenzeit zuna¨chst nur die Stro¨mungsseite unter Annahme einer isothermen
Wand berechnet. Erst im Anschluß daran wird die Struktur mit einer homogenen
Startwerteverteilung angekoppelt.
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3.3.2 Randbedingungen
3.3.2.1 Stro¨mung
Entlang der Berandung des diskretisierten Berechnungsgebiets mu¨ssen zur Lo¨sung
der Gleichungssysteme Randbedingungen vorgegeben werden. Um eine U¨berbestim-
mung der Variablen zu vermeiden, wird von Rick [17] mit Hilfe des auf die linea-
risierten Eulergleichungen angewendeten Charakteristikenverfahrens die Anzahl der
beno¨tigten Bedingungen samt Korrekturgleichungen hergeleitet. Zusammengefaßt
ergibt sich aus dieser Analyse, daß am Eintrittsrand sowie am Austrittsrand des
Berechnungsgebietes Randbedingungen entsprechend der Anzahl der hineinlaufen-
den bzw. herauslaufenden Charakteristiken vorgegeben werden mu¨ssen. Des Wei-
teren werden Symmetriera¨nder durch Projektion des Geschwindigkeitsvektors auf
die Symmetrielinie simuliert. An festen Wa¨nden gilt die Stokes’sche Haftbedingung,
und es wird eine Randbedingung fu¨r die Energiegleichung beno¨tigt; mo¨glich sind
hier die Spezifizierung der Temperatur oder des Wa¨rmestroms.
Aufgrund der Brennkammerzustro¨mung ist am Eintritt der Brennkammer bereits
eine Grenzschicht vorhanden, die numerisch simuliert werden muß. Fu¨r den lami-
naren Testfall kann dabei die Blasiuslo¨sung als Geschwindigkeitsprofil Anwendung
finden [54]; im Falle einer turbulenten Rechnung, insbesondere wenn auch die viskose
Unterschicht mit aufgelo¨st werden soll, muß ein genaues Geschwindigkeitsprofil er-
arbeitet werden, wie z. B. das von Gerlinger [34] vorgeschlagene 3-Schichten Modell.
Fu¨r den Bereich der viskosen Unterschicht gilt
u+ = y+ fu¨r y+ ≤ 5 , (3.46)
die U¨bergangszone ist definiert durch
u+ = A · ln y+ +B fu¨r 5 < y+ ≤ 30 (3.47)
und im a¨ußeren Bereich entspricht das Profil einer Kombination von logarithmischem
Wandgesetz und Nachlauffunktion
u+ =
1
κK
ln y+ +
Π
κK
(1− cos(yπ
δ
)) + 5.2 fu¨r y+ > 30 . (3.48)
Die Karmansche Konstante κK betra¨gt hier 0.41 und der Nachlaufparameter Π =
0.55. Die Konstanten A und B werden so bestimmt, daß sich ein stetiger U¨bergang
der einzelnen Schichten ergibt. Oberhalb der Grenzschichtdicke δ kann eine freie
Anstro¨mung vorgegeben werden. Das Bild 3.1 zeigt die komplexe Struktur einer
turbulenten Grenzschicht ohne a¨ußeren Druckgradienten. Der innere Bereich der
Grenzschicht wird durch die du¨nne viskose Unterschicht, in der die laminare Visko-
sita¨t nicht vernachla¨ssigbar gering gegenu¨ber der turbulenten Scheinviskosita¨t ist,
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und durch den Gu¨ltigkeitsbereich des logarithmischen Wandgesetzes definiert. Da-
zwischen befindet sich ein U¨bergangsbereich. Der a¨ußere Grenzschichtbereich zeich-
net sich dadurch aus, daß er von der Turbulenz außerhalb der Grenzschicht beein-
flußt wird und demzufolge vom logarithmischen Wandgesetz abweicht, was in der
Nachlauffunktion w(y
δ
) Ausdruck findet.
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Bild 3.1: Darstellung der Schichtenstruktur einer turbulenten Grenzschicht ohne Druck-
gradienten
Im adiabaten Fall berechnet sich das zugeho¨rige Temperaturprofil aus der Vorgabe
der Totaltemperatur der Anstro¨mung Tt,0 und dem Geschwindigkeitsprofil. Fu¨r den
Fall, daß eine Wandtemperatur TW am Einstro¨mrand vorgegeben werden soll, ist
dies nicht mehr mo¨glich, da Wa¨rme u¨ber die Wand zu- oder abgefu¨hrt wird. Unter
der vereinfachenden Annahme einer Prandtlzahl von Pr=1 ergibt sich die gesuchte
Temperaturverteilung nach Schlichting [54] zu
T = TW + (Tt,0 − TW ) u
u0
− (Tt,0 − T0)
(
u
u0
)2
(3.49)
mit der freien Anstro¨mgeschwindigkeit u0 und der statischen Temperatur der An-
stro¨mung T0.
Bei der Anwendung des q−ω Turbulenzmodells werden zusa¨tzliche Randbedingun-
gen fu¨r die beiden turbulenten Transportgleichungen (3.35) beno¨tigt. Die Werte fu¨r
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die freie Anstro¨mung errechnen sich nach Coakley zu
ω0 ≥ 10 u0
lref
(3.50)
mit lref als Referenzla¨nge des betrachteten Stro¨mungsproblems und q0 unter der
Bedingung, daß (
µt
µ
)
0
=
(
0.09ρ¯q2
µω
)
0
≤ 1 . (3.51)
An der Wand werden die turbulenten Geschwindigkeitsschwankungen zu Null, daher
gilt dort qW = 0. Nach Coakley verschwindet fu¨r ω an der Wand der Gradient in
Wandnormalenrichtung (ωW ),n = 0. Die Verteilung der turbulenten Gro¨ßen inner-
halb der Grenzschicht ergibt sich nach Gerlinger [34] aus dem 2-Schichten Ansatz
q = uτ ·min
(√
0.1 · y+, C−0.25µ
)
fu¨r y+ ≤ 30
q =
√
a− 3bη2 + 2bη3 fu¨r y+ > 30 ,
wobei
a =
u2τ√
Cµ
, b = a− q20 , η =
y − y30
δ − y30 , y30 =
30µW
ρWuτ
. (3.52)
Fu¨r ω ergibt sich das Profil
ω = C
3
4
µ · q · 1
lm
+
ω0
q2
· y
δ
(3.53)
mit der mittleren Mischungsla¨nge lm
lm = min(κKy, Cµδ) . (3.54)
3.3.2.2 Struktur
Zur Lo¨sung der Wa¨rmetransportgleichung wird ebenfalls an allen Gebietsra¨ndern
eine Randbedingung beno¨tigt, die entweder in Form einer Dirichlet-Randbedingung
(T = Tspez) oder durch Spezifizierung der Wa¨rmestromdichte vorgegeben werden
kann. Denkbar sind hier fu¨r den Wa¨rmestrom eine Neumann-Randbedingung (q˙ =
q˙spez), Konvektion, Wa¨rmestrahlung oder eine Kombination aus den genannten Ele-
menten:
q˙ = q˙spez + α · (Tref − T ) + ;SσT 4 , (3.55)
wobei α den Wa¨rmeu¨bergangskoeffizenten und Tref die Referenztemperatur be-
schreibt. ;S ist der Emissionsgrad der Struktur, σ die Stefan-Boltzmann-Strahlungs-
konstante (σ = 5.6696 · 10−8W/m2 ·K4). Erla¨uterungen zur Berechnung der Ober-
fla¨chenstrahlung unter Einbeziehung der Gasstrahlung erfolgen in Kapitel 3.5.
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In diesem Zusammenhang ebenfalls von Bedeutung ist die regenerative Ku¨hlungs-
randbedingung, bei der von einem durch einen Ku¨hlkanal geleiteten Ku¨hlmittel
Wa¨rme abgefu¨hrt wird. Der strukturseitige Wa¨rmestrom wird mit Hilfe eines Wa¨rme-
u¨bergangskoeffizienten zum Ku¨hlfluid und einer Referenztemperatur bestimmt, wo-
bei die Referenztemperatur dem Wert des Ku¨hlfluids entspricht und mit Hilfe einer
eindimensionalen Transportgleichung
∂UC
∂t
+
∂FkC
∂s
+
∂FdC
∂s
= HC , (3.56)
mit der Laufkoordinate s und
UC = ρCcCTC F
k
βC
= m˙CcCTc/AC
FdβC = −λC · T,β HC = α/PC · (TS − TC)
(3.57)
simultan berechnet wird. Der Index C steht fu¨r das Ku¨hlfluid (LH2), dessen Trans-
portkoeffizienten temperaturabha¨ngig mit Hilfe einer Tabelleninterpolation ermittelt
werden. AC , PC und dC sind die Querschnittsfla¨che, der Umfang und der hydrau-
lische Durchmesser des Ku¨hlkanals und m˙C beschreibt den Ku¨hlmassenstrom. Der
Wa¨rmeu¨bergangskoeffizient ergibt sich aus dem Nußeltgesetz
Nu = 0.023 ·Re0.8 · Pr0.4 ·
(
TS
TC
)−0.57+1.59·dC/s
(3.58)
mit den dimensionslosen Kennzahlen nach Prandtl, Reynolds und Nußelt
Pr =
cp · λ
µ
Re =
ρ · uC · dC
µ
Nu =
α · dC
λ
. (3.59)
Der Gu¨ltigkeitsbereich des Nußeltgesetzes [3] ist beschra¨nkt auf
s
dC
= 2÷ 252 und Re = 7500÷ 1.38 · 107 (3.60)
fu¨r den Bereich folgender Temperaturen und Wa¨rmestromdichten
TS = 63÷ 3130K und q˙ = 0.059÷ 45.7MW
m2
. (3.61)
3.3.3 Kopplungsbedingung
Ein zentraler Punkt der vorliegenden Arbeit ist die thermische Kopplung von Stro¨-
mung und Struktur. Um die thermische Interaktion beider Bereiche exakt zu erfas-
sen, muß auf die Formulierung einer festen Energierandbedingung entlang der Kon-
taktfla¨che verzichtet werden. Vielmehr ist die Kontinuita¨t des Energieflusses u¨ber
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die Bilanzgrenze hinweg zu gewa¨hrleisten, wogegen der Verlauf der Energie eine Dis-
kontinuita¨t u¨ber die Phasengrenze aufweist. Da bereits wa¨hrend der Diskretisierung
beider Berechnungsgebiete eine Kopplung in Form von gemeinsamen Randknoten
erfolgt, kann auf die umsta¨ndliche Formulierung von U¨berlappungsgebieten zwischen
Stro¨mung und Struktur, wie sie u¨blicherweise vorgenommen wird [39, 40], verzich-
tet werden. Des Weiteren impliziert die Anwendung desselben FEM-Lo¨sungsalgo-
rithmus auf Stro¨mungs- und Strukturgleichungen eine konservative Diskretisierung
u¨ber die Phasengrenze hinweg, wogegen Kopplungsverfahren unterschiedlicher Algo-
rithmen nur eine Konservativita¨t der Flu¨sse u¨ber die Bereichsgrenze im Mittelwert
erlauben [41].
Daher kann eine exakte Kopplung beider Gleichungssysteme erzielt werden, indem
innerhalb eines Iterationsschrittes die strukturseitige Wandtemperatur als Randbe-
dingung fu¨r die Energiegleichung der Stro¨mung Verwendung findet. Der sich daraus
berechnende stro¨mungsseitige Wandwa¨rmestrom findet im Rahmen des gleichen Ite-
rationsschrittes Eingang in die Oberfla¨chenenergiebilanzgleichung
α · (Tref − TW ) + q˙r,gas = −q˙cond + F · ;SσT 4W , (3.62)
welche als Randbedingung der Wa¨rmeleitungsgleichung in der Struktur gelo¨st wird.
Die linke Seite der Gleichung repra¨sentiert dabei den stro¨mungsseitigen Wa¨rme-
transport mit Konvektion und Gasstrahlung, wa¨hrend die rechte Seite die Wa¨rme-
leitung in der Struktur sowie die Festko¨rperstrahlung beschreibt.
Dabei hat sich die Formulierung des stro¨mungsseitigen konvektiven Wa¨rmestromes
in Form eines Produkts aus Wa¨rmeu¨bergangskoeffizent α und Temperaturdifferenz
(Tref −TW ) bewa¨hrt, da sich der Wa¨rmestrom bei einer A¨nderung der Wandtempe-
ratur ebenfalls vera¨ndert, der Wa¨rmeu¨bergangskoeffizient aber u¨ber weite Bereiche
der Wandtemperatur konstant bleibt und somit eine numerisch stabilere Formulie-
rung des Kopplungsverfahrens erreicht wird [55, 36]. Dies ist insbesondere deshalb
von Bedeutung, da aufgrund der extremen Unterschiede in den Transportkoeffizien-
ten und den charakteristischen Zeitskalen die Kopplung von Stro¨mungs- und Struk-
turgleichungen bereits ein steifes System von Gleichungen erzeugt. Zusa¨tzlich dazu
wird die Wandtemperatur in der Oberfla¨chenenergiebilanzgleichung implizit in die
Lo¨sung der Wa¨rmeleitungsgleichung integriert, wodurch eine weitere Stabilisierung
der gekoppelten Gleichungssysteme erzielt wird. Die eingefu¨hrte Referenztemperatur
entspricht der adiabaten Wandtemperatur [55, 56], wobei es sich fu¨r Stro¨mungen mit
hohen Reynolszahlen bewa¨hrt hat, eine konstante Referenztemperatur entsprechend
der Totaltemperatur der Anstro¨mung einzufu¨hren [56]. Heselhaus [41] empfiehlt, die
Referenztemperatur gleich der Fluidtemperatur in der ersten wandnahen Zelle zu
setzen, um somit Informationen u¨ber den thermodynamischen Zustand des Gases
in die Randbedingungsformulierung miteinzubringen. Diese Formulierung hat sich
aber in der vorliegenden Arbeit nicht immer als stabil erwiesen; Probleme traten ins-
besondere bei heißen Brennkammerstro¨mungen mit Einspritzung eines kalten Gas-
26 KAPITEL 3. MATHEMATISCHE MODELLE
stromes auf, bei denen die wandnahen Fluidtemperaturen sta¨rkeren Schwankungen
unterlagen, als die Wandtemperatur selbst.
Abschließend ist zu erwa¨hnen, daß sich bei der Beschreibung der thermischen Inter-
aktion entlang Kontaktfla¨chen unterschiedlicher Wandmaterialien die Oberfla¨chen-
energiebilanz (3.62) auf ein Gleichsetzen der Wa¨rmeleitungsstro¨me und der Materi-
altemperaturen reduziert, da der Energietransport durch Konvektion und Strahlung
hier ausgenommen ist.
3.4 Eindimensionales Verbrennungsmodell
3.4.1 Wa¨rmequellenverteilung
Das von Kremer [57] erarbeitete Verbrennungsmodell fu¨r Scramjet-Brennkammern
beschreibt den Verbrennungsprozeß mittels eindimensionaler Differentialgleichun-
gen, die sich aus dem Gleichungssytem (3.1) ergeben. Dabei werden alle unabha¨ngi-
gen Gro¨ßen, wie z. B. die turbulente und molekulare Mischung ebenso wie die Disso-
ziationsreaktion, mit Hilfe von Verteilungsfunktionen beschrieben. Von Bedeutung
ist in diesem Zusammenhang insbesondere die aufgrund der Verbrennung zugefu¨hrte
Wa¨rmemenge
Q˙chem = m˙H2 ·min(1;
1
Φ
) ·Hu · fmoM , (3.63)
wobei m˙H2 den Brennstoffmassenstrom beschreibt, wa¨hrend sich das A¨quivalenz-
verha¨ltnis gema¨ß Φ =
m˙O2,sto¨ch
m˙O2
ergibt. Der untere Heizwert Hu des eingespritzten
Wasserstoffs liegt aufgrund der Einspritztemperatur TH2 = 280K der betrachte-
ten Experimente [58] bei Hu = 121
MJ
kg
. Die molekulare Verteilungsfunktion, die die
Vermischung von Brennstoff und Luft auf molekularer Ebene beschreibt, wird von
Kremer empirisch durch eine Chi-Quadrat-Funktion festgelegt
fmoM = 1− (1 + xˆγ(chi)) · e−xˆγ(chi) . (3.64)
xˆ beinhaltet dabei die dimensionslose Hauptachsenkoordinate der Brennkammer
xˆ =
x− xEinspritzung
xl − xEinspritzung (3.65)
mit der Mischungsla¨nge xl und γ
(chi) = 7 fu¨r eine transversale Brennstoffeinsprit-
zung. Die turbulente Einmischung des Brennstoffes wird durch den linearen Ansatz
ftuM = xˆ (3.66)
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beschrieben. Die U¨bertragung der hier eindimensional vorgegebenen verbrennungs-
bedingten Wa¨rmezufuhr auf die berechneten zweidimensionalen Brennkammern er-
fordert die Definition einer Verteilungsfunktion in Wandnormalenrichtung (y-Richt-
ung). Da davon ausgegangen werden kann, daß die Verbrennung u¨berwiegend im
Brennkammerinnenraum stattfindet und zu den Brennkammerwa¨nden hin abnimmt,
wird hierfu¨r eine integrierte Gauß’sche Normalverteilung fnormal angesetzt. Zusam-
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Bild 3.2: Wa¨rmequellenverteilung innerhalb der Brennkammer nach dem Verteilungs-
funktionenmodell nach Kremer unter Annahme einer Normalverteilung in y-
Richtung
menfassend kann die verbrennungsbedingte Wa¨rmezufuhr in Form eines empirisch
ermittelten Quellterms
HEnergie =
Q˙chem
κ · tBK
dfnormal
dy
dfmoM
dx
(3.67)
der gemittelten turbulenten Energiegleichung (3.8) formuliert werden, wobei κ den
Isentropenexponenten und tBK die Brennkammertiefe beschreibt. In diesem Zusam-
menhang stellt Bild 3.2 die modellierte Wa¨rmequellenverteilung u¨ber der unteren
Brennkammerha¨lfte (x-y-Ebene) dar. Dabei entspricht ∆xZV der Abhebela¨nge der
Flamme, die die Hauptstro¨mung aufgrund des von Kremer definierten Zu¨ndverzugs
(s. u.) zwischen der Brennstroffeinspritzung Φ und dem Einsetzen einer Verbren-
nungsreaktion zuru¨cklegt. Des Weiteren beschreibt die modellierte Verteilungsfunk-
tion, wieviel Brennstoff bereits mit der Hauptstro¨mung vermischt und damit ver-
brannt ist, wodurch sich eine Verteilung des Brennkammerwirkungsgrades ηC u¨ber
die x-Achse ergibt. Dabei kann der Punkt eines vollsta¨ndigen Ausbrands (ηC = 1.0)
innerhalb oder aber auch außerhalb der Brennkammer liegen.
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3.4.2 Zu¨ndverzugszeit und Mischungsla¨nge
Die chemischen Reaktionen einer U¨berschallverbrennung sind sehr komplex und wur-
den von Algermissen [59, 60] ausfu¨hrlich beschrieben. Vereinfachend kann man da-
bei annehmen, daß der Grundsatz gilt:
”
Molekular vermischt ist gleich verbrannt.“,
wodurch die molekulare Mischungsla¨nge ausschlaggebend fu¨r den Brennkammer-
wirkungsgrad wird. Die molekulare Mischungsla¨nge ist dabei abha¨ngig von dem
Mischzonenbreitenverha¨ltnis δ
x
, das eine Funktion der Brennkammereinstro¨mmach-
zahl (Ma∞) und der Einspritzmachzahl (MaH2) ist [57]. Fu¨r ein Referenzbreiten-
verha¨ltnis von ( δ
x
)ref = 0.025 gilt empirisch, daß die Mischungsla¨nge eines sto¨chio-
metrischen Gemisches mit normaler Einspritzung etwa 31 Kanalho¨hen betra¨gt. Mit
Hilfe der Mischungsbreite berechnet sich entsprechend Kremer [57] ein Korrektur-
faktor Ukorr = (
δ
x
)ref/(
δ
x
), der zusammen mit der Korrekturformel fu¨r ein nicht-
sto¨chiometrisches A¨quivalenzverha¨ltnis Φ
xlΦ
xlΦ=1
= eb(Φ−1) mit
{
b = 1.4 Φ < 1
b = −1.2 Φ > 1 (3.68)
die molekulare Mischungsla¨nge
xl = Ukorr · xlΦ=1 · eb(Φ−1) (3.69)
ergibt.
Da die Verbrennung erst bei Erreichen einer molekularen Vermischung von Brenn-
stoff und Luft einsetzen kann, bleibt der Verbrennungswirkungsgrad immer hinter
dem Mischungswirkungsgrad zuru¨ck, was durch die charakteristische Gro¨ße
”
Zu¨nd-
verzugszeit“ Beru¨cksichtigung findet. Die Zu¨ndverzugszeit ist bei Einspritzung in
einen U¨berschallstrahl aufgrund der hohen Geschwindigkeit nicht vernachla¨ssigbar
und berechnet sich nach Kremer [57] fu¨r Wasserstoff/Luft-Verbrennungen bei einem
Gesamtdruck von p = 1bar zu
tZV =
(T · 10−4)−3.6
93.8 · 106K
s
. (3.70)
Bei den in Kapitel 6 analysierten Scramjet-Experimenten ergibt sich aufgrund der
Anstro¨mmachzahl von Ma∞ = 3 und der Einspritzmachzahl von MaH2 = 1 ein
Breitenverha¨ltnis von 0.03 und somit, bei einem typischen A¨quivalenzverha¨ltnis von
Φ = 0.69, eine Mischungsla¨nge von etwa 16.8 Kanalho¨hen, was bei vorgegebener
Brennkammerla¨nge von 1.8 m einem Brennkammerwirkungsgrad von ηc = 95%
entspricht. Vergleiche des ermittelten Wirkungsgradverlaufs mit den empirischen
Verla¨ufen neuerer eindimensionaler Verbrennungsmodelle [61, 62] haben dabei einen
hohen Grad an U¨bereinstimmung ergeben. Die Zu¨ndverzugszeit ergibt sich aufgrund
der statischen Temperatur der Hauptstro¨mung von 627 K zu ca. 0.23 ms, was einer
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Verzo¨gerung um 0.34 m entspricht. Diese ra¨umliche Verschiebung der Verbrennungs-
zone wird in den experimentell ermittelten Gesamtdruckverla¨ufen deutlich sichtbar
(vgl. Kapitel 6.2).
3.5 Wa¨rmestrahlungsmodell
3.5.1 Strahlungsaustauschrechnung
Bei der Wasserstoff-Luft Verbrennung treten in der Verbrennungszone Temperaturen
von bis zu 3000 K auf. Aufgrund der hohen Gastemperaturen erfolgt dabei ein nicht
vernachla¨ssigbarer Anteil des Wa¨rmetransports in der Brennkammer durch Wa¨rme-
strahlung. Diese Strahlungsvorga¨nge sind sehr komplex, insbesondere aufgrund der
gegenseitigen Beeinflussung von Gas- und Festko¨rperstrahlung. Dabei ha¨ngen Trans-
mission, Absorption, Reflexion und Emission neben Geometrie, Material und dem
thermodynamischen Zustand der betrachteten Stoffe auch von der Wellenla¨nge, der
Strahlungsrichtung und der zuru¨ckgelegten Wegla¨nge ab. Aufgrund der Komple-
xita¨t dieser Problematik erfolgt die Strahlungsaustauschrechnung entkoppelt von
den Transportgleichungen (3.1). In diesem Zusammenhang wird davon ausgegan-
gen, daß der thermodynamische Zustand des Brennkammergases durch die Navier-
Stokes-Berechnung beschrieben und die Gaszusammensetzung dem oben dargelegten
Verbrennungsmodell entnommen werden kann. Dies ermo¨glicht eine Strahlungsaus-
tauschrechnung, die ausgehend von einem stationa¨ren Brennkammerzustand den
Strahlungswa¨rmestrom in die Brennkammerwand ermittelt.
3.5.2 Festko¨rperstrahlung
Die emittierte Strahlung eines Festko¨rpers errechnet sich nach dem Stefan-Boltzmann
Gesetz
q˙rad = ;radσT
4 , (3.71)
wobei der Emissionsgrad wellenla¨ngen- und richtungsabha¨ngig ist. Fu¨r die hier be-
trachteten Oberfla¨chenmaterialien, gereinigtes Inconel (;Inconel = 0.25) und Zirkoni-
umdioxid (;ZrO2 = 0.1), ist eine Approximation als grauer Strahler mit konstantem
Emissionsgrad zula¨ssig [63]. Da in eindimensionalen Strahlungsaustauschrechnun-
gen die Richtungsabha¨ngigkeit der Strahlung nicht beru¨cksichtigt werden kann, wird
die Strahlung als diffus angesehen. Befindet sich der Festko¨rper im thermodynami-
schen Gleichgewicht, entsprechend der gesuchten stationa¨ren Lo¨sung der Wa¨rme-
austauschrechnung, gilt das Kirchhoffsche Gesetz, wobei der Absorptionsgrad αrad
gleich dem Emissionsgrad ist. Die Reflexion ergibt sich dann zu
ρrad = 1− αrad , (3.72)
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da die Transmission von Strahlung bei Festko¨rpern vernachla¨ssigt werden kann.
Betrachtet man den Strahlungsaustausch zwischen zwei Fla¨chen, ist auch die geo-
metrische Lage der Fla¨chen zueinander von Bedeutung. Sogenannte Einstrahlzahlen
Fij beschreiben, wieviel der von Fla¨che Ai ausgesandten Strahlung die Fla¨che Aj
erreicht. Es gilt das Reziprozita¨tsprinzip
Ai · Fij = Aj · Fji . (3.73)
Die analytische Berechnung solcher Einstrahlzahlen ist bis auf wenige einfache Geo-
metrien sehr schwierig und erfolgt meist numerisch oder (foto-)graphisch. Bei kom-
plexen Geometrien mu¨ssen daher approximative Berechnungsformeln fu¨r die Ein-
strahlzahlen verwendet werden [64].
3.5.3 Gasstrahlung
Gase sind sogenannte Bandenstrahler, da sie aufgrund der Anregungszusta¨nde ihrer
Atome und Moleku¨le nur in diskreten Wellenla¨ngenbereichen Strahlung emittieren
und absorbieren ko¨nnen. Dabei ha¨ngen die mo¨glichen Anregungszusta¨nde von dem
thermodynamischen Zustand des Gases, dem Gesamtdruck pges, dem Partialdruck
psp und der Temperatur Tg, sowie der Gaszusammensetzung ab. Bei rußfreien Ver-
brennungsgasen spielt die Reflexion eine untergeordnete Rolle, dafu¨r transmittieren
Gase Strahlung entsprechend ihrem Transmissionskoeffizienten
τrad = 1− αrad . (3.74)
Welcher Anteil der Strahlung dabei transmittiert bzw. absorbiert wird, ha¨ngt ent-
scheidend von der Wegla¨nge lrad ab, die die Strahlung innerhalb des Gases zuru¨ck-
legt. Na¨herungsweise kann die mittlere Wegla¨nge mit der Beziehung
lrad = 3.6 · V
A
(3.75)
in Abha¨ngigkeit von der Gesamtoberfla¨che A der Zone und ihres Volumens V er-
mittelt werden [64, 65]. Zusammenfassend ergibt sich also folgende Abha¨ngigkeit fu¨r
den mittleren Emissionsgrad eines realen Gases
;rad = f(pges , psp , lrad , Tg) (3.76)
und entsprechend fu¨r den Absorptionsgrad
αrad = f(pges , psp , lrad , Tg , Ti) . (3.77)
Fu¨r die Absorption ist in diesem Zusammenhang auch die Emittertemperatur Ti
von Bedeutung, da sich mit der Temperatur des Strahlers auch die Strahlungsin-
tensita¨t u¨ber der Wellenla¨nge a¨ndert und somit mehr oder weniger Strahlung einer
bestimmten Spektrallinie zur Absorption zur Verfu¨gung steht.
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Es wird deutlich, daß bei realen Gasen die Wellenla¨ngenabha¨ngigkeit nicht ver-
nachla¨ssigt werden darf, ihre exakte mathematische Beschreibung setzt aber eine
mit extremem numerischen Aufwand verbundene quantenmechanische Berechnung
voraus. Daher findet hier das Modell des mittleren Emissionsgrads nach Eckert [66]
und Hottel [65] Verwendung, das mit Hilfe von aus Messungen gewonnenen Po-
lynomgleichungen die entsprechenden Abha¨ngigkeiten beschreibt, ohne dabei die
Feinstruktur der Strahlungsbanden zu vernachla¨ssigen.
Bei einer Wasserstoff/Luft-Verbrennung finden sich neben den elementaren Gasen
H2, O2 und N2 noch im nennenswerten Anteil die Zwischenprodukte Hydroxid (OH)
und Stickstoffmonoxid (NO) sowie der entstehende Wasserdampf (H2O). Da die Ge-
samtintensita¨t der Strahlung der elementaren Gase gering ist und außerhalb des aus
technischer Sicht relevanten Infrarotbereiches liegt, werden sie in Strahlungsaus-
tauschrechnungen als inaktiv angenommen. OH und NO liegen als Zwischenproduk-
te oder Dissoziationsprodukte im Brennraum nur in niedriger Konzentration vor, so
daß auch ihr Strahlungsbeitrag zur Austauschrechnung vernachla¨ssigt werden kann.
Bedingt durch seine meist hohe Konzentration sowie aufgrund von Lage und Inten-
sita¨t seiner Strahlungsbanden ist Wasserdampf ein wichtiger Partner in der Strah-
lungsaustauschrechnung und im Falle der Wasserstoff/Luft-Verbrennung der einzige
gasfo¨rmige Teilnehmer. Die Polynomgleichung fu¨r den Emissionskoeffizienten
;H2O = fp,H2O · e
∑M
i=0
ai(log10(psplrad)) (3.78)
beinhaltet einen Korrekturfaktor fp,H2O fu¨r den Gesamtdruck und ist ansonsten eine
Funktion der optischen Schichtdicke psplrad, wobei ai ausgehend von den Modellkon-
stanten cj,i sich wie folgt berechnet
ai =
4∑
j=0
cj,i
(
Tg
1000K
)j
. (3.79)
Damit bei der Darstellung des Absorptionsgrades auch die Emittertemperatur beru¨ck-
sichtigt wird, findet eine empirische Formel nach Hottel [65] Verwendung
αH2O =
(
Tg
Ti
)κg
· ;H2O,korr (3.80)
wobei neben der Stoffkonstanten κg = 0.45 auch der korrigierte Emissionsgrad
;H2O,korr eingeht, der nach Gleichung (3.78) mit einer korrigierten Schichtdicke psplrad
Ti
Tg
berechnet wird.
Der Partialdruck des Wasserdampfes la¨ßt sich unter der Annahme berechnen, daß
fu¨r die Mischung idealer Gase gilt
psp
pges
=
n˙sp
n˙ges
, (3.81)
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wobei die Molenstro¨me n˙ mit Hilfe der Verteilungsfunktion aus Kapitel 3.4 ausge-
dru¨ckt werden ko¨nnen
pH2O =
pges · fmoM
ftuM − 12 · fmoM + 12 · λ · (7921 + 1)
. (3.82)
3.5.4 Zonenmethode
Das verwendete eindimensionale Modell zur Berechnung des Strahlungswa¨rmeaus-
tauschs zwischen einem eingeschlossenen Gas und den umgebenden Brennkammer-
wa¨nden wurde von Scholand [67] gema¨ß dem Hottelschen Zonenmodell [65] ent-
wickelt. Wie Bild 3.3 verdeutlicht, wird dabei der Brennraum axial in einzelne Zonen
eingeteilt, fu¨r die statistische Mittelwerte aller beno¨tigten Gro¨ßen errechnet werden.
Dabei finden die Gradienten der Gro¨ßen in transversaler Richtung keinen direk-
ten Eingang in die Rechnung und ko¨nnen nur entsprechend der Mittelwertbildung
beru¨cksichtigt werden. Durch die zur Unterteilung in Zonen eingefu¨hrten fiktiven
Oberfla¨chen findet jedoch in axialer Richtung ein Strahlungsaustausch statt, wo-
bei ihnen zu diesem Zweck ein Transmissionsgrad von 1 zugewiesen wird, d. h. sie
emittieren und absorbieren selbst nicht, sind aber fu¨r jede auftreffende Strahlung
durchla¨ssig. Der Nettostrahlungswa¨rmestrom der Begrenzungswand Ai einer beliebi-
Zone
Brennkammer-
eintritt
Brennkammer-
austritt
reale 
Begrenzungswand fiktive
Fläche
Bild 3.3: Darstellung des eindimensionalen Strahlungsmodells nach der Zonenmethode,
bei der die Brennkammer entlang ihrer Hauptachse in einzelne Zonen eingeteilt
wird, die miteinander im Strahlungsaustausch stehen
gen Zone ergibt sich dann aus der Differenz der einfallenden (Hi) und der emittierten
(Wi) Strahlung
Q˙i = Ai · (Hi −Wi) . (3.83)
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Dabei setzt sich die einfallende Strahlung aus der auftreffenden Strahlung der um-
gebenden Wa¨nde und der des Gases zusammen
Hi = ;gσT
4
g +
1
Ai
·
N∑
j=1
AjWjFjiτji . (3.84)
Die emittierte Strahlung, die sich aus der Eigenstrahlung der Wand Ai und dem
reflektierten Teil der einfallenden Strahlung zusammensetzt, la¨ßt sich in diesem Zu-
sammenhang wie folgt berechnen
Wi = ;iσT
4
i + ρi ·

;gσT 4g + 1Ai ·
N∑
j=1
AjWjFjiτji

 . (3.85)
Die strahlungsbedingte Wandwa¨rmestromdichte, die als Strahlungsrandbedingung
in die Oberfla¨chenenergiebilanzgleichung (3.62) eingeht, ergibt sich unter Verwen-
dung des Reziprozita¨tsgesetzes (3.73) und Gleichung (3.72) zu
q˙i = ;i · ;gσT 4g − ;iσT 4i + ;i ·
N∑
j=1
WjFijτji . (3.86)
Durch Umformung von (3.85) ergibt sich die Berechnungsvorschrift
N∑
j=1
(
Fij · τji − δij
ρi
)
·Wj = − ;i
ρi
σT 4i − ;gσT 4g (3.87)
fu¨r den abgestrahlten Wa¨rmestrom. Bei den fiktiven Fla¨chen fehlen zwar Eigen-
emission, Absorption und Reflexion, allerdings wird die gesamte Strahlung der Nach-
barzone (z+1) transmittiert
[Wi]z = [Hi]z+1 = [ ;gσT
4
g +
1
Ai
·
N∑
j=1
AjWjFjiτji ]z+1 . (3.88)
Die Gleichungen (3.87) fu¨r reale Begrenzungswa¨nde und (3.88) fu¨r fiktive Zonen-
wa¨nde ergeben zusammen eine Matrizengleichung, die mit Hilfe einer Gauß-Elimi-
nation gelo¨st wird. Dabei findet der Strahlungsaustausch der einzelnen Zonen u¨ber
die fiktiven Fla¨chen statt, so daß Einstrahlzahlen und mittlere Wegla¨ngen nur pro
Zone berechnet werden mu¨ssen. Zur Modellierung der Randbedingungen des Brenn-
kammerstrahlungsmodells werden vor dem Eintritt in die und hinter dem Austritt
aus der Brennkammer noch zusa¨tzliche Zonen implementiert, die den gleichen ther-
modynamischen Zustand besitzen wie der Brennkammereintritt bzw. -austritt.
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Kapitel 4
Numerische Verfahren
4.1 Lo¨sungsverfahren fu¨r die gekoppelten Glei-
chungssysteme von Stro¨mung und Struktur
Im Rahmen der vorliegenden Arbeit wurde ein gekoppeltes Finite-Elemente-Be-
rechnungsverfahren entwickelt, mit dem die Transportgleichungen einer Hochge-
schwindigkeitsbrennkammerstro¨mung gemeinsam mit dem Wa¨rmetransport inner-
halb der angrenzenden Triebwerksstruktur gelo¨st werden ko¨nnen. Die Vorgehenswei-
se einer gekoppelten Berechnung der Brennkammerstro¨mung unter Beru¨cksichtigung
des Wa¨rmeaustausches mit der Triebwerksstruktur ist dabei in dem Flußdiagramm
in Bild 4.1 dargestellt.
Zur Realisierung eines exakten Kopplungsverfahrens von Stro¨mung und Struktur
wird bereits wa¨hrend der Gittergenerierung ein gemeinsames Vorgehen fu¨r beide
Berechnungsgebiete gewa¨hlt. In einem ersten Schritt erfolgt zu diesem Zweck die
Vernetzung des Stro¨mungsgebietes, da die Anforderungen an die Diskretisierung des
wandnahen Bereiches einer turbulenten kompressiblen Stro¨mung restriktiver sind,
als fu¨r die Wa¨rmeleitung innerhalb der Struktur. Die so generierten Randpunkte ent-
lang der Kontaktfla¨che zwischen Stro¨mung und Struktur werden in einem zweiten
Schritt an die Netzgenerierung des Strukturgebietes u¨bergeben und gehen dort als
feste Randknoten in die Diskretisierung ein. Auf diese Weise wird die Generierung
eines konservativen, u¨berlappungsfreien Finite-Elemente-Netzes zur gekoppelten Be-
rechnung beider Gebietsanteile erreicht.
Nach der Ermittlung einer geeigneten Startlo¨sung fu¨r die Stro¨mungsberechnung,
z. B. mittels einer Berechnung der Brennkammerstro¨mung mit isothermer Wand-
randbedingung, erfolgt die gekoppelte Lo¨sung beider Gleichungssysteme. Zu diesem
Zweck werden in jedem Iterationsschritt sowohl der Stro¨mungslo¨ser als auch der
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Bild 4.1: Flußdiagramm zur schematischen Darstellung des gekoppelten Lo¨sungsalgorith-
mus fu¨r eine Brennkammerstro¨mung mit Triebwerkstruktur
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Wa¨rmeleitungslo¨ser aufgerufen, wobei die jeweils aktuelle Information der ande-
ren Berechnungszone Anwendung findet. In diesem Zusammenhang wird zuna¨chst
von einer rein aerodynamisch durchstro¨mten Brennkammer ausgegangen. Sobald
eine stationa¨re Lo¨sung auf dem aktuellen Berechnungsnetz erreicht wird, erfolgt ein
Remeshing nach dem oben beschriebenen Diskretisierungsverfahren. Das Iterations-
verfahren wird abgeschlossen, wenn eine stationa¨re Lo¨sung erzielt wurde, die durch
ein weiteres Remeshing keine deutliche Verbesserung der Stro¨mungsauflo¨sung mehr
erkennen la¨ßt.
Fu¨r die Berechnung einer Brennkammerstro¨mung mit Verbrennung findet die Lo¨sung
der rein aerodynamisch durchstro¨mten Brennkammer als Startverteilung Verwen-
dung. Dabei wird der Einspritzdruck ausgehend von einem relativ niedrigen Druck-
verha¨ltnis kontinuierlich auf den tatsa¨chlichen Einspritzdruck angehoben, um das
numerische U¨berschwingen des Druckverlaufs zu verringern und somit eine Diver-
genz der Lo¨sung hervorgerufen durch das empfindliche Turbulenzmodell zu vermei-
den. Sobald fu¨r die Brennkammerstro¨mung mit Einspritzung und Wa¨rmequellen-
verteilung eine stationa¨re, verfeinerte Lo¨sung realisiert wurde, wird unter Verwen-
dung des berechneten thermodynamischen Zustandes des Brennkammergases so-
wie der ermittelten Wandtemperaturverteilung eine Strahlungsaustauschrechnung
durchgefu¨hrt, mit der der strahlungsbedingte Wandwa¨rmestrom ermittelt werden
kann. Dabei betra¨gt der strahlungsbedingte Anteil erfahrungsgema¨ß etwa 5 bis 10%
des Gesamtwa¨rmestroms, so daß das Aufpra¨gen dieses zusa¨tzlichen Anteils auf die
Strukturrandbedingung die Brennkammerstro¨mung nur in geringem Maße beein-
flußt. Aus diesem Grund kann nach einer erneuten Berechnung der gekoppelten
Lo¨sung von Stro¨mung und Struktur mit dem zusa¨tzlich aufgepra¨gten strahlungs-
bedingten Wa¨rmestrom auf eine weitere Iteration der Strahlungsaustauschrechnung
mit dem neu berechneten Gaszustand verzichtet werden.
4.2 Netzgenerierung
4.2.1 Verfahren zur Netzgenerierung und Lo¨sungsadaption
Die Entwicklung von Finite-Elemente-Methoden in der Stro¨mungsmechanik ist ver-
bunden mit der Anwendung unstrukturierter Netze, wobei Lo¨sungsalgorithmus und
Netzgenerierung gleichwertige Partner in der Entwicklung eines numerischen Lo¨sungs-
konzeptes darstellen, welches durch die Implementierung von Auswertungs- und
Visualisierungsprogrammen komplettiert wird [68].
Zur Erstellung der unstrukturierten Berechnungsnetze findet in der vorliegenden
Arbeit ein automatisches Netzgenerierungsverfahren nach Greza Anwendung [46],
das unter Vorgabe der Geometrie und der gewu¨nschten Netzeigenschaften eine Dis-
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kretisierung des Kontrollvolumens mit Hilfe von Dreieckselementen vornimmt. Die
Dreieckselemente sind geometrisch besonders flexibel und somit fu¨r die Vernetzung
komplexer Geometrien gut geeignet. Die Diskretisierung erfolgt nach der
”
Advancing-
Front“-Methode, bei der Knoten und Elemente simultan generiert werden, wa¨hrend
die durch ein System von Poisson Gleichungen vorgegebenen Netzparameter, wie
Elementgro¨ße und -streckung, gleichzeitig optimiert werden. Nach Abschluß der
Netzgenerierung finden noch einige Netzoptimierungsverfahren Anwendung, die eine
Gla¨ttung des Netzes sowie eine Optimierung der Element-Knoten-Verbindung be-
wirken.
Eine besondere Sta¨rke unstrukturierter Netze ist die einfache Integration von Netz-
adaptivita¨t in die Gittergenerierung, durch die Stro¨mungspha¨nomene exakt und
effizient aufgelo¨st werden ko¨nnen [69]. Dabei erfolgt basierend auf der bereits ermit-
telten Lo¨sung der diskretisierten Gleichungen eine adaptive Neugenerierung (Re-
meshing) des Berechnungsnetzes, wobei mit Hilfe eines skalaren, lo¨sungsabha¨ngigen
Fehlerindikators die neue Verteilungsstruktur des Netzes an das betrachtete physi-
kalische Problem angepaßt wird [46]. Die Funktionalita¨t und Effizienz des betrach-
teten Netzgenerators fu¨r diverse Stro¨mungsprobleme wurde bereits in einer Reihe
von Vero¨ffentlichungen dargelegt [17, 70, 71, 72, 73, 74].
4.2.2 Hybridnetze
Der Begriff
”
Hybridnetz“ beschreibt ein Berechnungsnetz, das in verschiedenen Be-
reichen des Stro¨mungsfeldes unterschiedliche Netztypen verwendet [75]. Die viskosen
Terme turbulenter kompressibler Stro¨mungen ko¨nnen numerisch nur innerhalb eng
begrenzter Bereiche um einen Ko¨rper exakt aufgelo¨st werden [68]. Fu¨r Stro¨mungen
mit hohen Reynoldszahlen ergeben sich in diesen Bereichen Anisotropien im Verha¨lt-
nis 1:1000 [76] bis zu 1:100000 [77], wohingegen die
”
Advancing Front“ Methode die
Generierung von Netzen mit Elementstreckungen von 1:20 erlaubt [75]. Daher finden
zunehmend kombinierte strukturiert/unstrukturierte Netze Anwendung, bei denen
die Diskretisierung der wandnahen viskosen Bereiche mit Hilfe von strukturierten
Knotenverteilungen realisiert wird [68, 69, 75, 76, 77, 78].
Der unstrukturierte Netzgenerator nach Greza wurde bereits dahingehend erweitert,
entlang fester Berandungen semi-strukturierte Netze in die Gittergenerierung zu in-
tegrieren, um die Anwendung turbulenter Wandfunktionen zu erleichtern [45]. Der
Begriff
”
semi-strukturiert“ bezieht sich dabei auf den Umstand, daß die Verteilung
der Netzknoten tangential zur Berandung mit Hilfe des unstrukturierten, adaptiven
Netzgenerators erfolgt, wohingegen die Knotenverteilung in Normalenrichtung durch
Spezifizierung von Knotenanzahl und normalem Streckungssfaktor erzwungen wird.
Dabei ergibt sich aus der Anwendung der bisher eingesetzten strukturierten Drei-
eckselemente keinerlei Vorteil gegenu¨ber Viereckselementen. Vielmehr wird durch
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das Einfu¨hren der Diagonalen die Anzahl der strukturierten Elemente verdoppelt,
was sich negativ auf die Rechenzeit auswirkt. Wie Bild 4.2 verdeutlicht, ergibt sich
zusa¨tzlich durch die hohen Elementstreckungsfaktoren ein ungu¨nstiges knotenzen-
triertes Kontrollvolumen fu¨r die Dreieckselemente, wogegen das Kontrollvolumen
der Viereckselemente den Anforderungen der viskosen Stro¨mung entspricht [77].
Aus diesem Grund ko¨nnen mit Hilfe von strukturierten Viereckselementen Streck-
Bild 4.2: Darstellung des Kontrollvolumens fu¨r stark gestreckte Vierecks- und Dreiecks-
elemente
ungsfaktoren realisiert werden, die bei Dreieckselementen numerische Stabilita¨ts-
probleme und Lo¨sungsverzerrungen bewirken. Zur Verdeutlichung wird in Bild 4.3
eine reibungsfreie Zylinderumstro¨mung mit Ma∞ = 6.47 dargestellt, bei der zum
einen (Bild 4.3.a) strukturierte Dreieckslemente, zum anderen (Bild 4.3.b) struk-
turierte Viereckselemente im Bereich um den Zylinder Verwendung finden. Dabei
a)
A
B
Ma = 6.47
A
B
b)
A
B
Ma = 6.47
A
B
Bild 4.3: Isobaren einer Zylinderumstro¨mung unter Einsatz von Dreiecksnetzen (a) bzw.
Vierecksnetzen (b)
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fu¨hren die Elementstreckungen und die daraus resultierende unphysikalische Ver-
teilung des Kontrollvolumens bei den Dreieckselementen zu einem Abknicken der
Isobaren im Bereich ho¨chster Streckungen an der Zylinderoberfla¨che. Des Weite-
ren belegt die Verzerrung in Richtung der Elementdiagonalen in der oberen sowie
in der unteren Gebietsha¨lfte des ansonsten symmetrischen Anwendungsfalles, daß
diese Verzerrungen numerisch bedingt sind. Im Gegensatz dazu weist der Anwen-
dungsfall mit Vierecksnetzen keinerlei Sto¨rungen in der Lo¨sung auf. Im Rahmen der
vorliegenden Arbeit wurde der unstrukturierte Netzgenerator daher dahingehend
erweitert, daß die Generierung von semi-strukturierten Unternetzen entlang fester
Berandungen mit Hilfe von Viereckselementen erfolgt. In diesem Zusammenhang
wurde auch die Verarbeitung von Viereckselementen innerhalb des FEM-Lo¨sers und
des nachfolgenden Postprocessing implementiert.
4.3 Ra¨umliche Diskretisierung
4.3.1 Finite-Elemente-Approximation
Zur ra¨umlichen Diskretisierung des Gleichungssytems (3.1) findet ein Galerkin-
Finite-Elemente-Verfahren Anwendung [17, 69]
∫
Ω
∆Uˆ
∆t
NdΩ +
∫
Ω
(Fˆkβ + Fˆ
d
β),βNdΩ =
∫
Ω
HˆNdΩ , (4.1)
wobei Ω das Berechnungsgebiet und N die Wichtungsfunktionen darstellen. Die in
Kapitel 4.5 besprochene Zeitintegration wird hier vereinfacht mit ∆U/∆t beschrie-
ben. Durch partielle Integration kann die Stetigkeitsanforderung an die Flußterme
verringert werden, wodurch man folgende Gleichung erha¨lt
∫
Ω
∆Uˆ
∆t
NdΩ =
∫
Ω
(Fˆkβ + Fˆ
d
β)N,βdΩ−
∫
Γ
(Fˆkβ + Fˆ
d
β)NnβdΓ +
∫
Ω
HˆNdΩ , (4.2)
bei der Γ die Berandung des Berechnungsgebiets Ω und nβ den auswa¨rtsgerichteten
Normalenvektor der Berandung darstellt. Dabei werden fu¨r die Dreieckselemente
lineare und fu¨r die Viereckselemente bilineare Ansatzfunktionen NJ gewa¨hlt, die eine
Approximation der an den Knoten J spezifizierten Erhaltungsgro¨ßen UJ innerhalb
des Berechnungsgebiets erlauben
Uˆ =
∑
J
UJ ·NJ . (4.3)
Die gleichen Ansatzfunktionen gelten auch fu¨r die approximierten Flußterme Fˆ und
den Quellterm Hˆ. Die dazu beno¨tigte isoparametrische Transformation der physi-
kalischen Koordinaten x und y in den natu¨rlichen Darstellungsraum (ζ, η) wird in
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Bild 4.4 verdeutlicht. Die Transformationsvorschrift(
∂
∂ζ
∂
∂η
)
= J
(
∂
∂x
∂
∂y
)
(4.4)
ist dabei durch die Jacobimatrix
J =
( ∑
xi
∂Ni
∂ζ
∑
yi
∂Ni
∂ζ∑
xi
∂Ni
∂η
∑
yi
∂Ni
∂η
)
(4.5)
gegeben. Unter der Voraussetzung, daß die Integration u¨ber das Berechnungsgebiet
3
2
1
4
1
2
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2
1
(0;0)
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Bild 4.4: Isoparametrische Transformation der physikalischen Koordinaten (x,y) in die
natu¨rlichen Koordinaten (ζ, η) zur Abbildung der Elemente in Einheitsdreiecken
bzw. Einheitsquadraten
Ω der Summation der Einzelintegrationen u¨ber die Elementfla¨chen Ωe entspricht,
ergibt sich nach Einsetzen der Approximation (4.3) in das Gleichungssystem (4.2)
das diskretisierte Gleichungssystem
∑
e
∫
Ωe
NjNidΩe · ∆Ui
∆t
=
∑
e
[∫
Ωe
(Nj),βNidΩe · (F kβ + F dβ )j
+
∫
Ωe
NjNidΩe ·Hj
]
(4.6)
fu¨r den lokalen Elementknoten i. Das Randintegral wird hier vorerst vernachla¨ssigt,
da sich die bilinearen Ansatzfunktionen entlang eines Elementrandes auf lineare
Funktionen reduzieren und somit das Randintegral außer im Bereich der Beran-
dung des Berechnungsgebietes fu¨r je zwei beliebige benachbarte Elemente aufgeho-
ben wird. Das Integral auf der linken Seite beschreibt die konsistente Elementmas-
senmatrix Me und bewirkt den schwach impliziten Charakter der Finite-Elemente-
Methode, der sich in einer gegenseitigen Abha¨ngigkeit der Knotenwerte eines Ele-
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ments a¨ußert. Um diese Abha¨ngigkeit zu umgehen, findet nach Rick [17] fu¨r quasi-
stationa¨re Lo¨sungen die diagonalisierte Massenmatrix
ML =
{
(mL)ij =
∑
j mij i = j
(mL)ij = 0 i 	= j (4.7)
Anwendung. Dabei ergibt sich die Massenmatrix der Viereckselemente gema¨ß
(M)ij =
∫ 1
0
∫ 1
0
NiNj · |J |dζdη , (4.8)
wohingegen fu¨r die Dreieckselemente die Integrationsvorschrift
(M)ij =
∫ 1
0
∫ 1−η
0
NiNj · |J |dζdη (4.9)
gilt. Die fu¨r Dreieckselemente gu¨ltige Beziehung, daß die Determinante der Jacobi-
matrix der doppelten Elementfla¨che (|J | = 2 ·Ωe) entspricht, ist fu¨r Viereckselemen-
te nicht mehr gegeben [79]. Hier gilt vielmehr, daß die Determinante eine Funktion
des betreffenden Elements und seiner lokalen Knoten sowie des jeweils betrachteten
Knotens ist (vgl. Anhang A).
Bei Dreieckselementen entspricht die Multiplikation mit der diagonalisierten Massen-
matrix der Gewichtung mit einem Drittel der Elementfla¨che. Bei Viereckselementen
ist diese Gewichtung ungleich komplexer, da auch die Verzerrung der Elemente (Ab-
weichungen vom Parallelogramm) Beru¨cksichtigung finden muß. So ergibt sich die
diagonalisierte Matrix fu¨r Viereckselemente
ML =
1
12


3q1 + q2 + q3 0 0 0
0 3q1 + 2q2 + q3 0 0
0 0 3q1 + 2q2 + 2q3 0
0 0 0 3q1 + q2 + 2q3


(4.10)
aus den unterschiedlichen Parallelogrammfla¨chen q1, q2 und q3, die in Bild 4.5 dar-
gestellt werden. Dabei errechnen sich die Fla¨chen aus dem Kreuzprodukt der auf-
spannenden Vektoren
q1 = | F12× F14| , q2 = | F12× F43| und q3 = | F23× F14| , (4.11)
wohingegen die eigentliche Fla¨che des Viereckselements sich aus dem halbierten
Kreuzprodukt seiner Diagonalen ergibt
Ωe =
1
2
| F13× F24| . (4.12)
Daher sind die Integrale durch Einfu¨hrung der hybriden Netzstruktur nicht la¨nger
nur eine Funktion der Elementfla¨che sondern auch der Knotenwerte. Aufgrund der
(bi-)linearen Ansatzfunktionen sind die Integrale aber weiterhin analytisch lo¨sbar
und mu¨ssen nicht, wie das fu¨r die aus der Strukturdynamik bekannten ho¨herwertigen
Ansatzfunktionen der Fall ist, numerisch integriert werden.
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Bild 4.5: Darstellung der Gewichtung mittels diagonalisierter Massenmatrix bei einem
Viereckselement mit den Knotennummer 1 bis 4
4.3.2 Diskretisierung der konvektiven Flu¨sse
Die konvektiven Flußterme (Fkβ)i am Knoten i ergeben sich direkt aus den bekannten
Knotenwerten der Erhaltungsgro¨ßen Ui. Damit bleibt zum Lo¨sen des konvektiven
Anteils nur noch das Aufstellen der Elementsteifigkeitsmatrix
(Ke)ji =
∫
Ωe
(Nj),βNidΩe (4.13)
und die Transformation in natu¨rliche Koordinaten
(Ke)ji =
∫ 1
0
∫ b
0
Ni · (J−1β1 (Nj),ζ + J−1β2 (Nj),η) · |J |dηdζ , (4.14)
wobei die Integrationsgrenze b fu¨r Dreickeckselemente den Wert b = 1 − η und fu¨r
Viereckselemente b = 1 annimmt (vgl. Anhang A).
4.3.3 Diskretisierung der diffusiven Flu¨sse
Der diffusive Anteil des diskretisierten Gleichungssystems (4.6) beinhaltet die gleiche
Steifigkeitsmatrix (4.14), wobei die Darstellung der diffusiven Flußterme Fdβ zusa¨tz-
lich noch erste Ableitungen der Erhaltungsgro¨ßenU beno¨tigt. Aufgrund der linearen
Ansatzfunktionen bei Dreieckselementen sind die ersten Ableitungen grundsa¨tzlich
konstante Werte innerhalb eines Elements. Diese Elementmittelwerte berechnen sich
nach Mavriplis [80] als Elementintegral u¨ber die Ableitungen und werden durch den
linearen Ansatz vereinfacht zu
(U,β)e =
1
2Ωe
3∑
i=1
(Ni),βUi . (4.15)
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Bislang fanden die so berechneten Elementableitungen fu¨r die elementweise Inte-
gration der diffusiven Flu¨sse Anwendung, wobei dies jedoch im Hinblick auf die
Vernachla¨ssigung des Randintegrals im Gebietsinnern kritisch zu bewerten ist. Die
Annahme, daß sich die Integrale zweier benachbarter Elemente aufheben, trifft nur
dann zu, wenn beide Elemente von den gleichen Knotenwerten ausgehen. Da in
diesem Fall elementbezogene Werte fu¨r die Integration verwendet werden, ist diese
Voraussetzung nicht mehr gegeben. Es sollen daher knotenbezogene erste Ableitun-
gen bestimmt werden
(U,β)J =M
−1
L ·
Ne∑
e=1
(ML)e · (U,β)e , (4.16)
die sich aus den fla¨chengewichteten Ableitungen der umgebenden Elemente (e =
1÷Ne) ermitteln. Fu¨r die Viereckselemente errechnen sich die Ableitungen innerhalb
eines Elements gema¨ß der Gleichung (4.15)
(U,β)j = (J
−1
β1 )j ·
(
4∑
i=1
(Ni),ζUi
)
+ (J−1β2 )j ·
(
4∑
i=1
(Ni),ηUi
)
(4.17)
Zu beachten ist hierbei allerdings, daß die Ableitungen nicht elementweise konstant,
sondern abha¨ngig vom jeweils betrachteten lokalen Knoten j sind. Die globalen er-
sten Ableitungen ergeben sich ebenfalls durch Gewichtung mit den diagonalisierten
Massenmatrizen, wie in Gleichung (4.16) beschrieben, allerdings sind auch hier wie-
derum die Massenmatrizen vom lokalen Knoten abha¨ngig.
4.3.4 Diskretisierung des Quellterms
Die Diskretisierung der Quellterme erfolgt explizit, wobei fu¨r die vera¨nderlichen
Terme des Turbulenzmodells eine Formulierung mit der diagonalisierten Massenma-
trix nach Gleichung 4.10 zur Einsparung von Rechenzeit erfolgt. Dagegen werden
die konstanten Quellterme (vgl. Wa¨rmequellenmodell) unter Anwendung der kon-
sistenten Elementmassenmatrix Me diskretisiert, die bereits in Gleichung (4.9) fu¨r
Dreieckselemente und in Gleichung (4.8) fu¨r Viereckselemente dargelegt wurde.
4.4 Implementierung der Rand- und Kopplungs-
bedingungen
4.4.1 Randbedingungen
Die in Kapitel 3.3 formulierten Randbedingungen werden bei Finite-Elemente-Ver-
fahren in einer schwachen Form u¨ber das aufgrund der partiellen Integration ent-
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standene Randintegral aus Gleichung (4.2) eingebracht, wohingegen bei anderen Dis-
kretisierungsverfahren meist zusa¨tzliche fiktive Knoten eingefu¨hrt werden mu¨ssen.
Das gelo¨ste Randintegral
∫
Γ12
NiNjdΓ(F
k
β + F
d
β)inβ =
l
6
(
2 1
1 2
)(
(Fkx + F
d
x)1nx (F
k
y + F
d
y)1ny
(Fkx + F
d
x)2nx (F
k
y + F
d
y)2ny
)
(4.18)
fu¨r eine Elementseite mit der La¨nge l und den Randknoten 1 und 2 bietet die
Mo¨glichkeit, die in Kapitel 3.3.2.1 dargelegten, aus dem Charakteristikenverfah-
ren hergeleiteten Korrekturgleichungen fu¨r die Randbedingungen in die Lo¨sung der
Transportgleichungen einzubringen. Eine ausfu¨hrliche Beschreibung der mo¨glichen
Implementierungen findet sich bei Vornberger [44], wobei anzumerken ist, daß im
Gegensatz zu den dort dargelegten Anwendungen in der vorliegenden Arbeit auch die
diffusiven Randintegrale Beru¨cksichtigung finden, da die diffusiven Terme zu Bestim-
mung der hier beno¨tigten exakten Wandgradienten zwingend notwendig sind [81].
Des Weiteren finden noch Dirichlet Randbedingungen Verwendung, bei denen ins-
besondere fu¨r feste Wa¨nde und sonische Einspritzungen die Randwerte explizit spe-
zifiziert werden. Bei der Einspritzung wird dabei der Einspritzdruck nach Chenault
et al. [82] zwischen dem dritten Knoten der Einspritzo¨ffnung und dem angrenzenden
Wandknoten linear interpoliert, um die Wandgrenzschicht der Einspritzung zu simu-
lieren und zu starke Druckspru¨nge entlang der Wand zu vermeiden. Entlang fester
Wa¨nde werden die einzelnen Geschwindigkeitskomponenten nach der Stokes’schen
Haftbedingung explizit zu Null gesetzt. Fu¨r die Energiegleichung kann sowohl in Be-
zug auf die Stro¨mung als auch auf die Struktur entweder eine Wandtemperatur als
Dirichletrandbedingung spezifiziert oder aber ein Wa¨rmestrom mittels des Randin-
tegrals aufgepra¨gt werden, wobei fu¨r eine adiabate Wand das Energierandintegral
zu Null wird. Bezu¨glich der in Kapitel 3.3.2.2 ero¨rterten Ku¨hlungsrandbedingung
am a¨ußeren Strukturrand findet zur Lo¨sung der Transportgleichung (3.56) ein eindi-
mensionales Finite-Differenzen-Verfahren Anwendung, das u¨ber den Quellterm Hc
mit der Struktur gekoppelt ist [83]. Aufgrund dieser Kopplung berechnet sich aus
der simultanen Lo¨sung beider Transportgleichungen fu¨r Ku¨hlfluid und strukturel-
le Wa¨rmeleitung der abgefu¨hrte Wa¨rmestrom, der mit Hilfe des Randintegrals der
Struktur als Randbedingung aufgepra¨gt wird. In Bild 4.6 werden die einzelnen imple-
mentierten Randbedingungen anhand einer Referenzbrennkammerskizze dargestellt.
Finden entlang einer festen Wand nur Dirichletrandbedingungen Verwendung, ko¨n-
nen die diskretisierten Transportgleichungen der Randknoten im Hinblick auf das
diffusive Randintegral gelo¨st werden. Daraus ermitteln sich die konsistenten Wand-
flu¨sse, die im Vergleich zu einem Gradientenansatz fu¨r die Schubspannung und den
Wa¨rmestrom eine schnellere und genauere Bestimmung zulassen, da sie von den
integralen, nichtlinearen Transportgleichungen ausgehen [84]. Weil das Randinte-
gral einer Finite-Elemente-Formulierung ebenso wie die konsistente Massenmatrix
eine schwach implizite Formulierung ergibt, bei der je drei benachbarte Randknoten
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gekoppelt sind, findet ein tridiagonaler Matrixlo¨ser fu¨r die Berechnung der Wand-
flußterme Anwendung. Der Berechnungsaufwand ist allerdings vernachla¨ssigbar, da
Symmetrierand
Isotherme Wand oder
Kühlungsrandbedingung
Einspritzung
Einströmrand mit
Grenzschicht
Kopplungsbedingung
Ausströmrand ohne
und
mit DruckvorgabeAdiabater 
Strukturrand
Adiabater Strukturrand
Sonische Linie
Brennkammerinnenraum Brennkammerwand
Bild 4.6: U¨bersicht u¨ber implementierte Randbedingungen einer U¨berschallbrennkammer
die Bestimmung der Wandflu¨sse nur nach Abschluß der Berechnungen sowie nur
fu¨r die Randelemente entlang fester Wa¨nde erfolgt. Die Wandwa¨rmestromdichte q˙W
ergibt sich direkt aus der Berechnung des diffusiven Randintegrals der Energieglei-
chung, da alle anderen Terme aufgrund der Haftbedingung u = 0 identisch Null
sind, wohingegen sich aus dem Randintegral der Impulsgleichungen der Spannungs-
vektor t(n)α = σβαnβ errechnet. Die Wandschubspannung ergibt sich dann durch eine
Zerlegung des Spannungsvektors in eine Normalspannung und die gesuchte Schub-
spannungskomponente mit Hilfe des Wandnormalenvektors.
Abschließend soll noch erwa¨hnt werden, daß zur Bestimmung der temperaturabha¨ngi-
gen Materialwerte mit Hilfe von Tabelleninterpolation das Aitken-Schema [85] An-
wendung findet sowie die sich ergebende Matrix der Strahlungsaustauschrechnung
mit Hilfe einer Gauß-Elimination [85] direkt gelo¨st wird.
4.4.2 Kopplungsbedingung
Fu¨r die gekoppelte Lo¨sung von Stro¨mungs- und Strukturgleichungen wird stro¨mungs-
seitig entlang der Wand die Wandtemperatur als Dirichletrandbedingung vorgege-
ben. Der sich dadurch ergebende Wandwa¨rmestrom fu¨hrt mit Hilfe einer Referenz-
temperatur zur Ermittlung des Wa¨rmeu¨bergangkoeffizienten. Durch Einsetzen des
U¨bergangskoeffizienten in die Oberfla¨chenenergiebilanzgleichung (3.62) kann diese
dann als strukturseitige Randbedingung u¨ber das Randintegral implementiert wer-
den, wobei der Strahlungswa¨rmestrom sich gema¨ß des in Kapitel 3.5 vorgestellten
Strahlungsmodelles berechnet. Da die strukturseitige Randbedingung prinzipiell der
Formulierung eines vorgegebenen Wa¨rmestroms entpricht, kann eine Wandtempe-
ratur aus der Energieerhaltung in der Struktur abgeleitet werden, die dann an die
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Stro¨mung u¨bergeben und dort im na¨chsten Iterationsschritt in Form einer Dirich-
letrandbedingung aufgepra¨gt wird.
Fu¨r den Fall eines Grenzschichteinstro¨mrandes, der, wie in Bild 4.6 dargestellt, an
eine thermisch gekoppelte Wand angrenzt, muß fu¨r den Wandknoten eine Wand-
temperatur spezifiziert werden, die mit jedem Iterationsschritt und damit jeder neu
zur Verfu¨gung stehenden Information aus der gekoppelten Lo¨sung der Strukturglei-
chungen vera¨nderlich ist.
4.5 Zeitintegration
4.5.1 Runge-Kutta-Verfahren
Zur Implementierung der zeitlichen Integration, die in der diskretisierten Gleichung
(4.6) bisher nur durch ∆U/∆t dargestellt wurde, wird ein 5-Schritt Runge-Kutta-
Verfahren nach Jameson [86] verwendet
ML
∆U
∆t
= R(Un) , (4.19)
wobei ∆U = Un+1 − Un die Differenz zweier Zeit- bzw. Iterationsebenen berechnet
und sich entsprechend ∆t = tn+1 − tn ergibt. Der Term R(Un) steht dabei fu¨r die
zum Zeitpunkt n ausgewertete rechte Seite von Gleichung (4.6). Da das Verfahren
von Mavriplis [80] auf Finite-Elemente-Anwendungen u¨bertragen und bei Rick [87]
fu¨r das vorgestellte FEM-Programm ausfu¨hrlich dokumentiert ist, wird die zeitliche
Integration hier nur kurz vorgestellt. Zur Vermeidung von Oszillationen und zur
Erzielung von stationa¨ren Lo¨sungen beno¨tigt das Runge-Kutta-Verfahren zusa¨tzlich
noch ein bestimmtes Maß an numerischer Da¨mpfung in Form eines dissipativen
Laplace-Operators D(2) und eines biharmonischen Operators D(4)
Uν+1 = Un + αν∆t
(
M−1L R(U
ν) +D(2)(Uµ) +D(4)(Uµ)
)
, (4.20)
wobei
αν =
1
4
,
1
6
,
3
8
,
1
2
, 1 fu¨r ν = 0, . . . , 4 und µ = min(ν, 1) . (4.21)
Dabei sind die Runge-Kutta-Koeffizienten αν dahingehend optimiert, daß sie numeri-
sche Stabilita¨t gewa¨hrleisten, wodurch die zeitlich Genauigkeit von fu¨nfter Ordnung
O(∆t5) auf zweite Ordnung O(∆t2) sinkt [88]. Die Berechnung der Da¨mpfungsope-
ratoren wird in Kapitel 4.6.1 beschrieben und erfolgt aus Rechenzeitgru¨nden nur in
den ersten beiden Iterationsschritten.
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4.5.2 Zeitschrittbestimmung
4.5.2.1 Stro¨mung
Bei expliziten Zeitdiskretisierungen muß die Courant-Friedrichs-Levy (CFL) Bedin-
gung [89] vom Diskretisierungsschema erfu¨llt sein, um eine stabile Lo¨sung zu erhal-
ten. Dabei errechnet sich die CFL-Zahl nach der von Neumannschen Stabilita¨tsana-
lyse fu¨r linearisierte Systeme mit diagonalisierten Massenmatrizen [90] zu
cfl = 4 ·


√
1 +
1
Pe2
− 1
Pe

 mit Pe = Rehe · Pr . (4.22)
Die Pecletzahl Pe ist dabei eine Funktion der Zell-Reynoldszahl Rehe und der
Prandtlzahl Pr. Unter der Voraussetzung, daß der Abha¨ngigkeitsbereich der dis-
kretisierten Gleichung den gesamten physikalischen Abha¨ngigkeitsbereich des Glei-
chungssystems umschließen muß, ergibt sich folgende Restriktion fu¨r den maximal
implementierbaren Zeitschritt
∆t ≤ min
(
cfl · he
|u|+ a ,
2
ω
)
. (4.23)
Die darin ebenfalls enthaltene Abha¨ngigkeit von der Turbulenzvariablen ω ergibt
sich aus dem Umstand, daß Low-Reynoldsnumber Turbulenzmodelle im allgemei-
nen zu steifen Gleichungssystemen fu¨hren. Daraus resultiert, daß die Eigenwerte der
Matrizen stark unterschiedlich sein ko¨nnen und daß daher auch die Turbulenzfor-
mulierung den Zeitschritt limitieren kann [34].
Zur Berechnung einer zeitgenauen Lo¨sung muß aufgrund der Vereinfachung durch
die Verwendung der diagonalisierten MassenmatrixML eine Iteration fu¨r jeden Zeit-
schritt durchgefu¨hrt werden∑
e
(ML)e∆Uµ =
∑
e
[(ML)e −Me] ∆Uµ−1 +∆t ·R(Un) , (4.24)
wobei nach Rick [87] eine Iterationsanzahl von µ = 3 bereits ausreichend ist. Soll
dagegen eine quasi-stationa¨re Lo¨sung ermittelt werden, kann zur Beschleunigung
der Konvergenz ein lokaler Zeitschritt Verwendung finden.
4.5.2.2 Struktur
Da innerhalb der Struktur nur diffusive Flußterme auftreten, muß hier der Zeitschritt
nach anderen Grundsa¨tzen festgelegt werden. Bei Myers [91] findet sich eine ausfu¨hr-
liche Herleitung von Stabilita¨tskriterien fu¨r zweidimensionale Wa¨rmeleitungsrech-
nungen mit Finite-Elemente-Methoden. Insbesondere fu¨r lineare Dreieckselemente
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mit einer diagonalisierten Massenmatrix leitet er folgenden kritischen Zeitschritt her
∆t ≤ 2 ·min

 (ML)II
CII +
∑NJ
J=1
J =I
|CIJ |

 . (4.25)
Dabei beschreibt C die Wa¨rmeleitungsmatrix und ha¨ngt wie folgt mit der Steifig-
keitsmatrix aus Kapitel 4.3 zusammen
C ·U = K · Fd . (4.26)
Einschra¨nkend muß erwa¨hnt werden, daß diese Formulierung nur fu¨r konstante
Transportkoeffizienten gilt. Sind die Transportkoeffizienten, wie im vorgestellten
Fall, Funktionen der Temperatur, kann der Zeitschritt (4.25) nur als Richtwert gel-
ten, der in jedem Fall zu unterschreiten ist.
4.6 Verfahrensstabilita¨t und -konvergenz
4.6.1 Da¨mpfungsmatrix
Die numerische Viskosita¨t kann bei zentralen Diskretisierungsschemata von ent-
scheidender Bedeutung fu¨r Konvergenz und Stabilita¨t der Lo¨sung sein [34]. Das
Auftreten von Diskontinuita¨ten im Stro¨mungsgebiet, z. B. in Form von Verdich-
tungssto¨ßen, fu¨hrt zu nichtlinearen Instabilita¨ten, die sich durch Oszillationen in
der Lo¨sung a¨ußern. Um diese zu vermeiden, ist dem Diskretisierungsschema zusa¨tz-
lich eine Da¨mpfung zweiter Ordnung in Form eines dissipativen Laplace-Operators
zuzufu¨gen
D(2) = c
(2)
d M
−1
L
∑
e
Se
∆te
(Me − (ML)e) · Un , (4.27)
der dafu¨r Sorge tra¨gt, daß Diskontinuita¨ten u¨ber einige Elemente verteilt aufgelo¨st
werden. Die Da¨mpfungskonstante c
(2)
d ist dabei so zu wa¨hlen, daß Instabilita¨ten
gegla¨ttet werden, ohne den Stoß zu stark zu verbreitern. Der dimensionslose Druck-
schalter
Se =
1
(Ni)e
(Ni)e∑
i=1
∣∣∣∣∣
∑
e(Me − (ML)e)p
|∑e(Me − (ML)e)p|
∣∣∣∣∣ mit (Ni)e = 3 oder 4 (4.28)
nimmt einen Wert zwischen 0 und 1 an und ist ein Maß fu¨r die Sta¨rke der Dis-
kontinuita¨t, so daß in Stro¨mungsgebieten mit relativer Kontinuita¨t die Da¨mpfung
automatisch ausgeblendet wird. Gelegentlich werden die Gleichungen des Turbulenz-
modells mit einem eigenen Schalter basierend auf der kinetischen Turbulenzenergie
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belegt. Dieses Vorgehen fu¨hrte allerdings bei Stoß/Grenzschicht-Interaktionen zu
numerischen Instabilita¨ten und wird daher nicht weiter angewandt [34]. Problema-
tisch gestalten sich allerdings Gebiete mit hoher physikalischer Viskosita¨t, wie z. B.
die hier analysierten turbulenten Wandgrenzschichten, in denen zusa¨tzlich starke
Druckgradienten, z. B. durch Stoß/Grenzschicht-Wechselwirkung oder Einspritzung,
auftreten. Insbesondere da die numerische Berechnung von Wandwa¨rmestro¨men sich
sehr empfindlich gegenu¨ber numerischer Dissipation verha¨lt [37]. Daher werden die
nicht akuten Gebiete (Se < 1/2 · (Se)max) zusa¨tzlich mit einem machzahlabha¨ngigen
Term nach Gerlinger [34] multipliziert
S˜e =
{
Se Se ≥ 12 · (Se)max
Se · MaMaRef Se < 12 · (Se)max
, (4.29)
um das Zuschalten von u¨berho¨hter numerischer Viskosita¨t in diesen Bereichen zu
vermeiden. Hierbei tra¨gt die mit einer Referenzmachzahl skalierte o¨rtliche Mach-
zahl dafu¨r Sorge, daß innerhalb von Grenzschichten und insbesondere in direkter
Wandna¨he bei Low Reynoldsnumber Turbulenzmodellen die numerische Da¨mpfung
genu¨gend reduziert wird, so daß die Wandgradienten mit guter Genauigkeit ermit-
telt werden ko¨nnen. Des Weiteren beno¨tigt das Runge-Kutta-Schema noch einen
linearen Da¨mpfungsterm vierter Ordnung
D(4) =M−1L
∑
e
r(4)
∆te
(Me − (ML)e)
[
M−1L
∑
e
(Me − (ML)e) · Un
]
, (4.30)
um hochfrequente Sto¨rungen zu gla¨tten, wie sie z. B. durch Punktentkoppelung
entstehen. Bleiben die hochfrequenten Sto¨rungen ungeda¨mpft, ko¨nnen sie bei sta-
tiona¨ren Rechnungen das Erzielen einer endgu¨ltigen Lo¨sung verhindern. Nach Ja-
meson [86] ist in Bereichen, in denen der nicht-lineare Da¨mpfungsterm wirkt, der
lineare biharmonische Operator D(4) auszublenden, was durch die Schalterfunktion
r(4) = max
(
0 , c
(4)
d − c(2)d · Se
)
(4.31)
ermo¨glicht wird.
Wird die Anstro¨mmachzahl zu groß (Ma∞ > 4 ÷ 5), ko¨nnen die Stoßsta¨rken und
damit auch die Druckgradienten innerhalb des Berechnungsgebiets so stark variieren,
daß die Schalterfunktion u¨ber den Druck ihre Wirksamkeit verliert. Fu¨r diesen Fall
kann das Flux-Corrected-Transport (FCT) Verfahren von Zalesak [92] Anwendung
finden, das von Lo¨hner et al. [93] fu¨r unstrukturierte Finite-Elemente-Anwendungen
erweitert wurde. Beim FCT-Verfahren werden zwei Lo¨sungen berechnet, na¨mlich
eine monotone Lo¨sung erster Ordnung U(l) und eine zentral diskretisierte Lo¨sung
ho¨herer Ordnung U(h), die dann mit Hilfe einer Limiterfunktion Θe so kombiniert
werden
Un+1 = Un+1(l) +
∑
e
Θe ·
(
Un+1(h) − Un+1(l)
)
mit 0 ≤ Θe ≤ 1 , (4.32)
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daß in glatten Stro¨mungsgebieten die Lo¨sung ho¨herer Ordnung dominiert und den-
noch in der Na¨he von Unstetigkeiten eine oszillationsfreie Lo¨sung vorliegt. Dabei ist
die Qualita¨t der erzielten Lo¨sung insbesondere von der Entwicklungsarbeit, die in die
Berechnung des Elementlimiters Θe investiert wird, abha¨ngig. Eine ausfu¨hrliche Be-
schreibung der Berechnungsvorschrift findet sich bei Rick et al. [87]. Allerdings wur-
de das FCT-Verfahren bisher bei Taylor-Galerkin FEM-Formulierungen angewendet,
welche in etwa einer elementzentrierten Lax-Wendroff Zeitintegration entsprechen,
so daß die Implementierung eines Elementlimiters hier ohne weitere U¨bertragungen
mo¨glich ist. Der Runge-Kutta-Algorithmus fu¨hrt dagegen zu einer knotenzentrierten
Formulierung, die eine Limitierung der Lo¨sungen zum Zeitpunkt (n+1) ausschließt.
Vielmehr muß die Limitierung bereits in jedem Runge-Kutta-Schritt ausgefu¨hrt wer-
den, und zwar bevor die Elementbeitra¨ge den einzelnen Elementknoten zugeordnet
werden. Nur so kann sichergestellt werden, daß der verwendete Algorithmus kon-
servativ bleibt. Auf diese Weise erho¨ht sich zwar der Rechenaufwand des FCT-
Algorithmus, allerdings sind die erreichten Ergebnisse qualitativ vergleichbar mit
denen des klassischen FCT-Verfahrens. Die in Bild 4.3 dargestellte Eulerrechnung
eines umstro¨mten Zylinders wurde mit dem beschriebenen FCT-Verfahren beispiel-
haft ermittelt. Zusa¨tzlich wird im folgenden Kapitel noch eine vollsta¨ndige Navier-
Stokes Rechnung fu¨r diesen Testfall vorgestellt, bei der ebenfalls das FCT-Verfahren
zum Einsatz kommt.
Da numerische Dissipation in Bezug auf konvektive Wellenausbreitungsgleichungen
definiert wird und nur fu¨r diese Probleme zum Tragen kommt, beno¨tigt die Lo¨sung
der Energieerhaltung innerhalb der Struktur bei Einhaltung der oben ero¨rterten
Zeitschrittlimitierung keine zusa¨tzliche numerische Da¨mpfung.
4.6.2 Konvergenzbeschleunigung
Eine einfache Maßnahme zur Konvergenzbeschleunigung besteht bei der Berechnung
von quasi-stationa¨ren Lo¨sungen in der Verwendung eines lokalen Zeitschritts. Des
Weiteren ist die von Rick [87] zur Beschleunigung vorgeschlagene Enthalpieda¨mp-
fung fu¨r reibungsbehaftete Stro¨mungen nicht zula¨ssig, wogegen die Residuengla¨ttung
bei unstrukturierten Netzen aufgrund der Datenstruktur zu keiner relevanten Kon-
vergenzsteigerung fu¨hrt. Das von Bikker [90] implementierte Domain Splitting, das
insbesondere bei Netzen mit starken A¨nderungen in der Elementgro¨ße von Vorteil
ist, wa¨re prinzipiell geeignet. Problematisch ist hierbei allerdings die Tatsache, das
die durch die Elementgro¨ßenverteilung festgelegten Domaingrenzen innerhalb des
Grenzschichtbereichs verlaufen und hier zu unstetigen U¨berga¨ngen fu¨hren, die bei
der angestrebten Genauigkeit der Grenzschichtberechnung nicht zula¨ssig sind.
Daher ist in der vorliegenden Arbeit eine Beschleunigung des Rechenalgorithmus
insbesondere durch die weitere Vektorisierung des Finite-Elemente-Programms vor-
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genommen worden. In diese Zusammenhang konnte durch die im Lo¨ser formulierte
Unterteilung in strukturierte Viereckselemente, die bei den berechneten Brennkam-
mertestfa¨llen bis zu 75% der Berechnungsnetze ausmachen, und in unstrukturierte
Dreiecksnetze eine direkte Vektorisierung des Algorithmus fu¨r die strukturierten
Netzanteile durchgefu¨hrt werden. Zusammen mit dem von Rick [87] entwickelten
Zuordnungsalgorithmus zur Vektorisierung des unstrukturierten Netzanteiles und
zusa¨tzlichen Vektorisierungsumformungen an weiteren Schleifen, wie z. B. in den
Randbedingungsroutinen, konnte eine deutliche Reduzierung der Rechenzeitanfor-
derungen bei einer Vektorisierungsrate der rechenintensiven Unterprogramme von
bis zu 95% erzielt werden. Die Berechnungen wurden dabei auf dem nordrhein-
westfa¨lischen Landeshochleistungsvektorrechner durchgefu¨hrt. Zusa¨tzlich dazu wur-
de durch die Implementierung der optimierten Suchalgorithmen des unstrukturier-
ten Netzgenerators eine Beschleunigung des strukturierten Gittergenerators um den
Faktor 5 erzielt, wodurch bei der Diskretisierung des Berechnungsgebietes sowie bei
eventuell nachfolgenden Remeshings weitere Rechenzeit eingespart werden kann.
Kapitel 5
Programmvalidierung
5.1 Vorbemerkungen
Bei der Programmentwicklung ist die Validierung an gut dokumentierten Testfa¨llen
ein unerla¨sslicher Bestandteil der Entwicklungsarbeit. Zum einen um vorhande-
ne Programmierfehler aufzuspu¨ren, zum anderen um eventuelle numerische Un-
vertra¨glichkeit verschiedener physikalischer Modelle aufzudecken. Das betrachtete
Finite-Elemente-Programm ist bereits anhand vieler unterschiedlicher Testfa¨lle vali-
diert worden, z. B. fu¨r reaktive Du¨senstro¨mungen [70], turbulente Mischungsschich-
ten [45] oder Turbinenstro¨mungen [90], um nur einige zu nennen. Daher sollen hier
nur jene Teilbereiche validiert werden, die neu erarbeitet bzw. weiter entwickelt wur-
den. Im ersten Abschnitt folgt daher eine Validierung des Wa¨rmeleitungslo¨sers in
der Struktur. Darauf folgend werden laminare und turbulente Testfa¨lle vorgestellt,
die eine Validierung der Wandgradientenberechnung sowie der Kopplungsbedingung
zwischen Stro¨mung und Struktur ermo¨glichen. Dabei sollen die verschiedenen im-
plementierten Randbedingungen ebenso getestet werden wie die spezifizierten An-
stro¨mbedingungen, um eine Referenz fu¨r die Genauigkeit und die Mo¨glichkeiten des
Lo¨sers zu erhalten.
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5.2 Validierung des Strukturlo¨sers
5.2.1 Platte mit Wa¨rmequellenverteilung
Der erste Testfall behandelt eine quadratische Platte (0 ≤ x, y ≤ 1) mit einer
vorgegebenen Wa¨rmequellen- bzw. Wa¨rmesenkenverteilung
HS = λS ·
[
2y(1− y)
(
tan−1β − α(1− 2x)√
2(1 + β2)
+
α2βx(1− x)
2(1 + β2)2
)
+ 2x(1− x)
(
tan−1β − α(1− 2y)√
2(1 + β2)
+
α2βy(1− y)
2(1 + β2)2
)]
.
Dabei repra¨sentiert HS den Quellterm der Wa¨rmeleitungsgleichung (3.13) mit der
Amplitudensta¨rke α = 100 und der Variablen β = α
(
x+y√
2
− 0.8
)
. Dieser Testfall
wurde von Dechaumphai et al. [94] definiert und besitzt die analytische Lo¨sung
T (x, y) = x(1 − x)y(1 − y)tan−1β , wodurch eine Validierung durch Vergleich mit
einer exakten Lo¨sung ermo¨glicht wird. Durch die in Bild 5.1.a dargestellte Vertei-
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Bild 5.1: Quadratische Platte mit Wa¨rmequellen-/Wa¨rmesenkenverteilung (a) und das
entsprechende unstrukturiert vernetzte Berechnungsgebiet mit 1665 Knoten
bzw. 3266 Elementen (b)
lung von direkt nebeneinander liegenden Wa¨rmequellen und Wa¨rmesenken ergibt
sich in diesem Bereich ein ausgepra¨gter Temperaturgradient, fu¨r den die Anwen-
dung des unstrukturierten Netzgenerators einen geeigneten Lo¨sungsansatz darstellt.
Denn auf diese Weise kann entlang der Quellen- Senken-Verteilung ein sehr feines
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Netz realisiert werden, ohne eine entsprechende Netzdichte auch in den Randge-
bieten fortsetzen zu mu¨ssen. Bild 5.1.b zeigt die durch vier Remeshings gewonnene,
letztendliche Gitterverteilung mit 1665 Knoten, mit der die in Bild 5.2 gezeigte Tem-
peraturverteilung berechnet wurde. Die relative Fehlerabweichung der dargestellten
Berechnung betra¨gt 0.6%. Bild 5.2.b verdeutlicht noch einmal den extremen Verlauf
der Quellen-Senken-Verteilung und damit auch den der Temperatur anhand einer
Schnittdarstellung entlang der Diagonalen vom Koordinatenursprung zum Punkt
(1;1). Die Gegenu¨berstellung von berechneter und analytischer Lo¨sung belegt deut-
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Bild 5.2: Lo¨sungsdarstellung anhand der Isothermen mit einem relativen Fehler von 0.6%
(a) und Schnittdarstellung entlang der Diagonalen fu¨r die Quellen-Senken-
Verteilung sowie fu¨r die exakte und die berechnete Temperatur (b)
lich die Funktionalita¨t des Strukturlo¨sers bei einem Einsatz mit konstanten Trans-
portkoeffizienten. Als na¨chster Testfall wird daher ein instationa¨res Berechnungs-
beispiel mit stark variierenden, temperaturabha¨ngigen Koeffizienten vorgestellt.
5.2.2 Transiente thermische Berechnung einer Scramjet-Ein-
lauflippe
Beim U¨berschallflug von Raumtransportsystemen innerhalb der Erdatmospha¨re ent-
steht an der Vorderkante ein Bugstoß, der die Anstro¨mung des Staustrahltriebwerks
dominiert. Je nach Flugmachzahl und dadurch bedingtem Stoßwinkel liegt die Ein-
lauflippe des Staustrahltriebwerks innerhalb oder außerhalb des Stoßnachlaufgebiets.
In NASA Langley sind die damit verbundenen Stro¨mungspha¨nomene, wie z. B. die
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Stoß/Stoß-Interaktion, und die daraus resultierende thermische Strukturbelastung
experimentell [23] und numerisch [95, 96] untersucht worden. Bei dem hier vorge-
stellten Testfall nach Dechaumphai et al. [29] handelt es sich um die Anstro¨mbedin-
gungen eines Transportsystems, das aufMa∞ = 16 beschleunigt. Dabei wandert der
Bugstoß von einer Position, die ihn außerhalb der Einlauflippe vorbeifu¨hrt, zu einer
Position innerhalb der Lippe. Die Anstro¨mbedingungen der Struktur a¨ndern sich
hierdurch. Eine Ma = 8 Stro¨mung hinter dem Bugstoß wird auf die freie Ma = 16
Anstro¨mung gesteigert. Zwischen diesen beiden als stationa¨r betrachteten Zusta¨nden
liegt ein instationa¨rer Bereich, in dem der Bugstoß u¨ber die Einlauflippe hinweg-
wandert und dabei mit der Kopfwelle der Lippe interferiert. Diese variierenden
Anstro¨mbedingungen werden in Bild 5.3 veranschaulicht. Aufgrund der extremen
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Bild 5.3: Schematische Darstellung der geku¨hlten Scramjet-Einlauflippe als Hohlzylinder
mit angedeuteter Interaktion von Bugstoß und Kopfwelle, die zu einer extremen
thermischen Belastung der Nasenstruktur in diesem Bereich fu¨hrt
thermischen Belastung durch die aerodynamische Aufheizung muß die Nasenkonfi-
guration geku¨hlt werden, was hier durch die Ku¨hlung der als du¨nn angenommenen
Wand eines Hohlzylinders mit flu¨ssigem Wasserstoff simuliert wird.
Bevor die in Bild 5.3 dargestellte Konfiguration im Detail analysiert wird, soll zuvor
noch eine vereinfachte Berechnung pra¨sentiert werden, die zur Validierung der in-
stationa¨ren Berechnung dient. Schematisch kann eine Hohlzylinderwand, wenn der
Zylinder hinreichend du¨nnwandig ist, ausgerollt als ebene Platte dargestellt wer-
den, die mit einer sich bewegenden Wa¨rmequelle belastet wird. Diese Wa¨rmequelle
repra¨sentiert den Auftreffpunkt des Bugstoßes mit seiner extremen thermischen Be-
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lastung. Die sonstige aerodynamische Aufheizung wird hier zuna¨chst vernachla¨ssigt.
Fu¨r die in Bild 5.4 dargestellten Bedingungen und unter der Annahme konstanter
Stoffwerte findet sich bei McGowan et al. [97] auch fu¨r diesen Testfall eine analyti-
sche Lo¨sung.
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Bild 5.4: Vereinfachte Betrachtungsweise der Hohlzylinderkonfiguration als abgerollte
ebene Platte mit einer sich gleichfo¨rmig bewegenden Wa¨rmelast und verein-
fachten Randbedingungen sowie der Darstellung eines Berechnungsnetzes und
der zugeho¨rigen Isothermen
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Bild 5.5: Gegenu¨berstellung der mit dem adaptiven Finite-Elemente-Strukturlo¨ser be-
rechneten und der analytisch ermittelten Temperaturverla¨ufe entlang der Plat-
tenoberfla¨che (a) und im Plattenquerschnitt am Aufpra¨gungsort der Wa¨rmelast
(b)
Um den Berechnungsaufwand zu minimieren, muß das Netz wiederholt durch Adap-
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tion der sich bewegenden Wa¨rmequelle nachfolgen. Die daraus resultierenden in-
stationa¨ren Lo¨sungen werden in Bild 5.5.a fu¨r die Temperaturverla¨ufe entlang der
Plattenoberfla¨che und in Bild 5.5.b im Plattenquerschnitt am Auftreffpunkt der
Wa¨rmequelle zu je zwei Zeitpunkten dargestellt. Der direkte Vergleich mit der ana-
lytisch berechneten Lo¨sung zeigt anschaulich, daß die instationa¨re Berechnung nach
Gleichung (4.24) fu¨r den adaptiven Strukturlo¨ser ausreichend genau erfolgt, wobei
die unterschiedliche Qualita¨t der FEM-Lo¨sung in Bild 5.5.b durch den jeweiligen
Status der Netzadaption bedingt ist.
Im na¨chsten Schritt wird nun der oben beschriebene geku¨hlte Hohlzylinder als Re-
pra¨sentant fu¨r die Scramjet-Einlauflippe analysiert. Dazu wird eine Wa¨rmequellen-
verteilung an der angestro¨mten Oberfla¨che aufgepra¨gt, die in Windkanalversuchen
experimentell ermittelt wurde und mit Hilfe einer U¨berlagerung von Kosinusfunk-
tionen approximiert wird [98]. Bild 5.6 zeigt die aufgepra¨gte Wa¨rmestromdichte zu
verschiedenen Zeitpunkten. Dabei wird die Struktur zu Beginn fu¨r 0.06 s mit einer
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Bild 5.6: Wa¨rmebelastung der Einlauflippe aufgrund aerodynamischer Aufheizung durch
die Beschleunigung des Transportsystems bei Ma∞ = 16
der Ma = 8 Anstro¨mung ensprechenden kosinusfo¨rmigen Wa¨rmestromdichtevertei-
lung (q˙(α) = q˙0 · cos(α)) belastet, die ein Maximum von q˙0 = 28.4 MW/m2 besitzt.
Die Aufheizung aufgrund der Ma = 8 Anstro¨mung ist damit intensiver als durch
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die freie Anstro¨mung bei Ma = 16, da die Stro¨mung hinter dem Bugstoß sta¨rker
komprimiert ist. Wa¨hrend des instationa¨ren Vorgangs der Stoß/Stoß-Interaktion
(0.06s ≤ t ≤ 0.185s) wird zur Simulation der voru¨berziehenden Stoßwelle eine zwei-
te, gestauchte Kosinusfunktion (q˙2 = q˙0 · cos(18β)) u¨berlagert, die die Wa¨rmelast
durch die Interaktion reflektiert und eine zeitlich vera¨nderliche Amplitude q˙0 auf-
weist. Die maximale thermische Belastung mit q˙0 = 319.5 MW/m
2 findet sich bei
t = 0.14 s und bei einem Auftreffwinkel von α = −22o. Hinter dem Stoßauftreff-
punkt wird schließlich die freie Ma = 16 Anstro¨mung durch eine Kosinusfunktion
mit der Amplitude q˙0 = 14.2 MW/m
2 modelliert. Eine zusa¨tzliche Schwierigkeit
des analysierten Testfalls besteht in den stark vera¨nderlichen Koeffizienten, λ und
cV , von Kupfer im betrachteten Temperaturbereich. Zu Beginn der Berechnung wird
der Hohlzylinder mit einer Temperatur von 27.8 K vorbelegt, was der Einspritztem-
peratur der Flu¨ssig-Wasserstoff-Ku¨hlung entspricht. Im Laufe der aerodynamischen
Aufheizung wird im Punkt der maximalen thermischen Belastung eine Spitzentem-
peratur von 1266 K erreicht.
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Bild 5.7: Zeitlicher Temperaturverlauf an der thermisch maximal belasteten Stelle der
Zylinderoberfla¨che und daraus resultierende A¨nderungen der Wa¨rmeleitfa¨hig-
keit sowie der Wa¨rmekapazita¨t von Kupfer
Dabei a¨ndern sich die angesprochenen Koeffizienten, insbesondere wa¨hrend der an-
fa¨nglichen schnellen Erwa¨rmung des Hohlzylinders auf ca. 250 K, um mehr als
eine Gro¨ßenordnung, was zu Stablitita¨tsproblemen bei der Berechnung fu¨hrt. Diese
Schwierigkeit konnte durch eine Reduzierung des kritischen Zeitschritts (4.25) um
den Faktor 10 u¨berwunden werden. Bild 5.7 zeigt den Verlauf der Oberfla¨chentem-
peratur des Hohlzylinders bei α = −22o sowie die zeitliche A¨nderung der Wa¨rme-
leitfa¨higkeit und der Wa¨rmekapazita¨t an diesem Punkt.
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Eine Darstellung der Isothermen zum Zeitpunkt t = 0.14 s erfolgt in Bild 5.8, wobei
der eingezeichnete Auftreffort des Bugstoßes dem Ort der maximalen thermischen
Belastung und damit auch der maximalen Temperatur des Zylinders entspricht.
Zusa¨tzlich wird der Verlauf der Temperatur im Ku¨hlfluid entlang des Innenran-
des des Hohlzylinders dargestellt. Deutlich wird die unterschiedliche thermische Be-
lastung der beiden Zylinderviertel im Verlauf der Ku¨hltemperatur. Innerhalb der
Struktur ergibt sich ausgehend vom Stoßauftreffpunkt ein deutlicher Temperatur-
gradient zur Symmetrielinie des Halbzylinders hin, der sich aufgrund der dort befind-
lichen Einspritzung des Ku¨hlfluids ergibt. Dagegen ist der Temperaturgradient in
Stro¨mungsrichtung des Ku¨hlfluids weniger intensiv, da auch die Ku¨hlung durch das
bereits erwa¨rmte Ku¨hlfluid reduziert ist. Das obere Zylinderviertel wird insgesamt
stark geku¨hlt, da die aerodynamische Aufheizung der Ma = 16 Anstro¨mung gering
ist und das Fluid des oberen Ku¨hlkanals vom unteren, sta¨rker erwa¨rmten Ku¨hlfluid
entkoppelt ist. Zusammenfassend la¨ßt sich feststellen, daß fu¨r die Berechnung des
instationa¨ren Ku¨hlungsproblems trotz der extremen A¨nderungen der Koeffizienten,
λ und cV , eine stabile Lo¨sung ermittelt wird. Damit ist die Validierung des Wa¨rme-
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Bild 5.8: Isothermen innerhalb des Hohlzylinders und zugeho¨riger Verlauf der Ku¨hlfluid-
temperatur entlang des Innenrandes des Zylinders zum Zeitpunkt maximaler
thermischer Belastung
leitungslo¨sers in der Struktur ohne Kopplung an ein Stro¨mungsfeld abgeschlossen.
Im Folgenden werden laminare Stro¨mungen im Hinblick auf die exakte Bestimmung
des Wa¨rmeu¨bergangs an die Struktur analysiert.
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5.3 Validierung fu¨r laminare Stro¨mungen
5.3.1 Kompressible Plattengrenzschicht
Der gekoppelte Wa¨rmeu¨bergang zwischen Stro¨mung und Struktur wird in einem
ersten Beispiel anhand einer supersonisch (Ma∞ = 3.0) und laminar (ReL = 1000)
angestro¨mten ebenen Platte untersucht. Zu Validierungszwecken wird dabei fu¨r die
Stro¨mungsberechnung von einer scharfkantigen Plattenvorderkante ausgegangen. Bei
dem von Carter [99] definierten Testfall entspricht die Wandtemperatur der Total-
temperatur der Anstro¨mung. Das heißt, sie liegt u¨ber der adiabaten Wandtempe-
ratur und die Platte ist somit leicht beheizt. Zur Untersuchung des gekoppelten
Wa¨rmeu¨bergangs wird die Plattenunterseite konstant auf der Totaltemperatur ge-
halten, wobei ein gut leitendes Plattenmaterial, hier Kupfer, einer mo¨glichst effizi-
enten Wa¨rmeleitung innerhalb der Struktur dient.
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Bild 5.9: Hybridnetz und Randbedingungen zur Berechnung des gekoppelten Wa¨rme-
u¨bergangs an der supersonisch angestro¨mten, beheizten ebenen Platte
In Bild 5.9 erfolgt eine Darstellung des verwendeten, adaptiven Berechnungsnet-
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zes. Es setzt sich zusammen aus einem Hybridnetz fu¨r die Stro¨mungsberechnung
mit strukturierten Viereckselementen innerhalb und unstrukturierten Dreiecksele-
menten außerhalb der Grenzschicht sowie einem unstruktierten Netz innerhalb der
Struktur. Deutlich sichtbar wird die ausgepra¨gte Netzverfeinerung im Bereich der
Plattenvorderkante, die erforderlich ist, um den Winkel des Vorderkantenstoßes ge-
nau aufzulo¨sen. Hinter dem Vorderkantenstoß bildet sich durch die Stoßkru¨mmung
in der Na¨he der Vorderkante zusa¨tzlich zur Grenzschicht eine Entropieschicht aus.
Die Netzverfeinerung im Bereich des Stoßes ist nicht in so hohem Maße ausgepra¨gt,
wie das gewo¨hnlich bei adaptiven Netzen der Fall ist, da hier mit Ru¨cksicht auf einen
mo¨glichst kontinuierlichen U¨bergang zwischen strukturierten und unstrukturierten
Netzanteilen keine weiteren Remeshings mehr zum Einsatz kamen.
In Bild 5.10 wird das mit dem gekoppelten Verfahren ermittelte Temperaturprofil
am Austrittsrand (L = 1 m) im Vergleich zu dem von Carter gewonnenen Ergebnis
dargestellt. Deutlich sichtbar ist der hohe Grad an U¨bereinstimmung, insbesondere
im Bereich der Wand. Das spricht fu¨r eine genaue Bestimmung des gesuchten Wand-
gradienten. Die leichte Abweichung im Bereich des Stoßes erkla¨rt sich durch den Ver-
zicht auf weitere Remeshings zur besseren Stoßauflo¨sung. Eine exakte Bestimmung
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Bild 5.10: Berechnetes Temperaturprofil im Vergleich zu dem von Carter [99] ermittelten
Verlauf
der Wandgradienten la¨ßt sich insbesondere durch die Kennzahlen Reibungsbeiwert
cf und Stantonzahl St dokumentieren. In Bild 5.11 werden beide Parameter ent-
lang der Plattenoberfla¨che aufgetragen. Ein Vergleich mit weiteren Ergebnissen aus
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der Literatur belegt die Genauigkeit der Gradientenbestimmung. Bei diesem Testfall
werden fu¨r die gekoppelte Analyse von Stro¨mung und Struktur die Wandgradienten
in Form von konsistenten Wandflu¨ssen, wie in Kapitel 4.4.1 ero¨rtert, bestimmt. Auf
diese Weise erfolgt eine Validierung der Randbedingung wie auch der Kopplungsbe-
dingung fu¨r U¨berschallstro¨mungen an einem ersten Testfall.
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Bild 5.11: Vergleich des mit der Finite-Elemente-Methode berechneten Reibungsbeiwer-
tes und der Stantonzahl entlang der Plattenoberfla¨che mit Ergebnissen aus der
Literatur von Hughes et al. [81], Shakib et al. [84], Carter [99] und Thornton
et al. [28]
5.3.2 Hyperschallanstro¨mung einer Scramjet-Einlauflippe
In Kapitel 5.2.2 wurde bereits die Problematik der aerodynamischen Aufheizung
von Einlauflippen bei Staustrahltriebwerken dargestellt. Der folgende Testfall geht
auf eine experimentelle Untersuchung dieser Problematik bei NASA Langley [23]
zuru¨ck. Repra¨sentativ fu¨r die Nasenkonfiguration wurde die Wa¨rmebelastung eines
Stahlzylinders im Hochtemperaturkanalversuch bei einer Hyperschallanstro¨mung
mit Ma∞ = 6.47 ermittelt. Bild 5.12 zeigt neben dem adaptierten hybriden Be-
rechnungsnetz mit 27097 Knoten fu¨r diesen Testfall, das innerhalb der abgelo¨sten
Kopfwelle stark verfeinert ist, auch die zugeho¨rige Isoliniendarstellung von Mach-
zahl und statischem Druck. Aufgrund der kurzen Meßzeiten im Experiment von
weniger als 5 Sekunden wurde fu¨r die numerischen Berechnungen in Koha¨renz zu
Vergleichsrechnungen aus der Literatur [100, 101] die vereinfachende Annahme ge-
troffen, daß die Wandtemperatur einer Umgebungstemperatur von 294 K entspricht.
Bedingt durch die Hyperschallanstro¨mung und die daraus resultierende Stoßsta¨rke
der abgelo¨sten Kopfwelle wurde dieser Testfall unter Einsatz des in Kapitel 4.6.1
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erla¨uterten FCT-Verfahrens berechnet. Die qualitative Stoßauflo¨sung erreicht dabei
eine vergleichbare Genauigkeit, wie sie bei Thareja et al. [101] fu¨r denselben Testfall
mit einem klassischen FCT-Verfahren erzielt wurde. Ein Vergleich der berechneten
Stoßform und Stoßlage mit einer bei NASA Langley gewonnenen Schlierenaufnahme
[23] besta¨tigt, daß das Stro¨mungsgebiet im Wesentlichen korrekt modelliert wird.
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Bild 5.12: Hybrid vernetzter Halbzylinder mit Anstro¨mbedingungen und Isoliniendar-
stellung von Machzahl und Druck
Bild 5.13 zeigt den Verlauf der statischen Temperatur entlang der Staupunktlinie,
wobei besonders die extrem du¨nne Temperaturgrenzschicht hervorgehoben wird. Be-
dingt durch die hohe Totaltemperatur von 2265 K und die kalte Wand kommt es
dabei zu einem Temperaturgradienten mit vergleichbarer Sta¨rke wie u¨ber den Stoß.
Daher ist das hybride Berechnungsnetz nicht nur im Bereich der Kopfwelle, sondern
besonders auch innerhalb der Grenzschicht mit einer hohen Knotendichte versehen,
wobei die Ho¨he des Wandelements nur 0.01 mm betra¨gt und ein Streckungsfaktor
fu¨r die Elementho¨he von 1.1 in Normalenrichtung angesetzt wird. In Bild 5.13 ist
ebenfalls die genaue Wiedergabe der Stoßlage vor dem Zylinder im Vergleich zu der
empirischen Formel nach Billig [102] dargestellt. Es wird nur direkt vor der Diskon-
tinuita¨t eine leichte, verfahrensbedingte Unterschwingung in der Lo¨sung sichtbar.
Um trotz des starken Frontstoßes noch eine genaue Auflo¨sung der extrem du¨nnen
Grenzschicht zu erhalten, wurde gema¨ß eines Vorschlages von Thareja et al. [103] das
FCT-Verfahren wa¨hrend der Berechnung im Bereich der Grenzschicht, repra¨sentativ
im strukturierten Unternetz, ausgeschaltet.
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Bild 5.13: Temperaturverlauf entlang der Symmetrieachse des Halbzylinders zur Ver-
deutlichung der intensiven aerodynamischen Aufheizung aufgrund der extrem
du¨nnen Temperaturgrenzschicht und Vergleich der ermittelten Stoßlage mit
der empirisch berechneten Stoßlage nach Billig [102]
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Bild 5.14: Vergleich des Oberfla¨chendruckes und der Wandwa¨rmestromdichte entlang des
Viertelzylinders im Vergleich zu den von Wieting [23] gemessenen Windkanal-
testergebnissen
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Einen Beleg fu¨r die Genauigkeit der berechneten Stro¨mungslo¨sung erha¨lt man aus
dem Oberfla¨chenverlauf des Drucks und der Wa¨rmestromdichte. Durch die erho¨hte
Netzknotendichte innerhalb der Grenzschicht wird ein hohes Maß an U¨bereinstim-
mung zwischen den numerisch und den experimentell ermittelten Oberfla¨chenwer-
ten, dargestellt in Bild 5.14, erzielt, wobei die Druckwerte mit dem Staudruck
(p0 = 0.36 bar) sowie die Wandwa¨rmestro¨me mit der Wa¨rmestromdichte im Stau-
punkt (q˙0 = 0.46 MW/m
2) skaliert sind. Quantitativ betrachtet liegt die ermit-
telte Wa¨rmestromdichte des Staupunktes unterhalb des experimentell gemessenen
Bereiches von q˙0 = 0.56 MW/m
2 bis q˙0 = 0.72 MW/m
2, was auf instationa¨re Ef-
fekte sowie auf eine teilweise turbulente Anstro¨mung zuru¨ckzufu¨hren ist [29, 101].
Die U¨bereinstimung mit den von Dechaumphai et al. [29] ermittelten numerischen
(q˙0 = 0.48 MW/m
2) und den empirischen Vergleichsdaten (q˙0 = 0.47 MW/m
2) ist
dagegen sehr gut. Damit ist belegt, daß der vorgestellte Stro¨mungslo¨sers auch star-
ke Wandgradienten, wie sie in extrem du¨nnen U¨berschall-Temperaturgrenzschichten
auftreten, genau modelliert.
5.4 Validierung fu¨r turbulente Stro¨mungen
5.4.1 Plattenstro¨mung mit laminar-turbulentem Umschlag
Im Folgenden soll insbesondere die gekoppelte Berechnung des Wa¨rmeu¨bergangs fu¨r
turbulente Stro¨mungen untersucht werden. In der vorgelegten Arbeit kommen zwei
Turbulenzmodelle zum Einsatz: zum einen ein algebraisches Modell nach Baldwin
und Lomax [49] und zum anderen ein Low Reynoldsnumber 2-Gleichungsmodell nach
Coakley [50]. Unter Maßgabe der Rechenzeitersparnis findet vorzugsweise das alge-
braische Turbulenzmodell Anwendung. Dies ist allerdings nur mo¨glich fu¨r Stro¨mun-
gen mit geringer Freistromturbulenz und ohne starke Druckgradienten innerhalb der
Grenzschicht.
Im vorliegenden Testfall wird eine Kupferplatte (La¨nge L = 1m, Ho¨he h = 0.045m)
mit einer Ma∞ = 0.5 Anstro¨mung bei einer Reynoldszahl von ReL = 8 · 105 ana-
lysiert. Ru¨d [104] untersuchte in diesem Zusammenhang experimentell verschiedene
solcher angestro¨mter Platten bei unterschiedlichen Druckgradienten, Wandtempe-
raturen und Freistromturbulenzen. Die Unterseite der Kupferplatte wird auf einer
konstanten Temperatur von TW = 698.52K gehalten, was 80% der Totaltempe-
ratur und somit einer leichten Ku¨hlung der Platte entspricht. Bei Erreichen der
kritischen Reynoldszahl Rex,transition = 3 · 105, die von Ru¨d experimentell als Tran-
sitionspunkt bei einem Freistromturbulenzgrad von Tu0 = 1.6% bestimmt wurde,
wird durch Verwendung des algebraischen Turbulenzmodelles ein Umschlag der la-
minaren Stro¨mung erzwungen. Bild 5.15 zeigt den mit dem gekoppelten Stro¨mungs-
/Strukturlo¨ser berechneten Verlauf der Stantonzahl u¨ber der Platte. Im Vergleich
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Bild 5.15: Wa¨rmeu¨bergang an der ma¨ßig geku¨hlten ebenen Platte mit erzwungenem la-
minar/turbulenten Grenzschichtumschlag durch Zuschalten des analytischen
Turbulenzmodells bei Erreichen der kritischen Reynoldszahl im Vergleich mit
den empirischen Ergebnissen von Kays [105]
Bild 5.16: Wa¨rmeu¨bergang unter dem Einfluß der Freistromturbulenz bei ma¨ßiger
Wandku¨hlung (TW /Tt,∞ = 0.8) nach Meßergebnissen von Ru¨d (entnommen
[104])
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dazu wurden zusa¨tzlich die analytisch bestimmten Stantonzahlen nach Kays [105]
aufgetragen, die auch in der Darstellung der Meßergebnisse von Ru¨d, siehe Bild 5.16,
zu finden sind. Der Vergleich beider Bilder zeigt deutlich, daß die Berechnung des
gekoppelten Wa¨rmestroms bei Einsatz des algebraischen Turbulenzmodells in sehr
guter U¨bereinstimmung mit den Meßergebnissen ist.
5.4.2 Turbulente Plattengrenzschicht
Eine a¨hnliche Validierung entsprechend der fu¨r das algebraische Turbulenzmodell
wurde auch fu¨r das Low Reynoldsnumber q−ω Turbulenzmodell durchgefu¨hrt. Wie
zuvor zu diesem Zweck wird eine ma¨ßig geku¨hlte Kupferplatte (TW/Tt,∞ = 0.8) mit
einer Ma∞ = 0.5 Stro¨mung beaufschlagt. Diesmal allerdings sind die Reynoldszahl
(ReL = 9 · 105) und die Plattenla¨nge (L = 3m) leicht erho¨ht, um den Einsatz des
Vollturbulenzmodells zu erleichtern. Da eine Transitionsrechnung nicht das Ziel der
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Bild 5.17: Wa¨rmeu¨bergang an einer ma¨ßig geku¨hlten ebenen Platte mit Unterschallan-
stro¨mung (Ma∞ = 0.5). Vergleich der vollturbulent berechneten Ergebnisse
mit den Transitionsmessungen von Ru¨d [104] und dem vollturbulenten analy-
tischen Verlauf nach Kays [105]
Arbeit darstellt und die dazu beno¨tigten Modelle sehr komplex sind, wurde auf eine
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Berechnung des laminar/turbulenten Umschlags verzichtet und nur ein Vergleich
mit den experimentellen Daten nach dem Umschlag angestrebt. Bild 5.17 zeigt das
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Bild 5.18: Dimensionslose Grenzschichtprofile der Temperatur und der Geschwindigkeit
fu¨r den Berechnungsfall (Tu = 2.8%, TW /Tt = 0.8) im Vergleich mit analy-
tischen Modellen (a) und experimentell ermittelte Geschwindigkeitsprofile bei
hoher Freistromturbulenz (Tu = 8.7%) und fu¨r verschiedene Wandku¨hlungen
(b, entnommen [104])
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Berechnungsergebnis in Form des Stantonzahlverlaufs u¨ber die lokale Reynoldszahl.
Nach einem kurzen Anlaufbereich des Turbulenzmodells in der Na¨he der Plattenvor-
derkante, in dem das Turbulenzmodell streng genommen keine Gu¨ltigkeit besitzt,
da hier eine noch laminare Stro¨mung vorliegt, na¨hert sich die Lo¨sung sehr schnell
dem analytischen Verlauf des Wa¨rmeu¨bergangs an. Die experimentellen Ergebnis-
se beschreiben im vorderen Bereich der Platte zwar eine laminare Stro¨mung, nach
dem Umschlag zur turbulenten Plattengrenzschicht ergibt sich jedoch eine exzellente
U¨bereinstimmung zwischen der gekoppelten Wa¨rmeu¨bergangsberechnung und den
experimentell erfaßten Daten. Fu¨r eine genaue Bestimmung des Wa¨rmeu¨bergangs
ist die pra¨zise Bestimmung des Temperatur- und auch des Geschwindigkeitsprofils
der Stro¨mung innerhalb der Grenzschicht unerla¨ßlich. Bild 5.18.a zeigt in diesem Zu-
sammenhang die mit dem Finite-Elemente-Verfahren berechneten dimensionslosen
Geschwindigkeits- (u+ = u/uτ) und Temperaturprofile (T
+ =(T − TW )ρW cpuτ/q˙W ).
Vergleichend dargestellt werden zusa¨tzlich Ergebnisse, die mit dem in Kapitel 3.3.2.1
beschriebenen Schichtenmodell nach Gerlinger sowie mit dem logarithmischen Wand-
gesetz nach Rotta [106] gewonnen wurden und die auch in Bild 5.18.b den Meßer-
gebnissen von Ru¨d gegenu¨bergestellt sind.
5.4.3 Transversale Einspritzung in eine U¨berschallstro¨mung
Im Folgenden wird die sonische Einspritzung von Luft in einen U¨berschallstrom
(Ma∞ = 3.75, ReL = 2 · 107) bei verschiedenen Einspritzdruckverha¨ltnissen darge-
stellt. Dieser Testfall bezieht sich auf ein Experiment von Aso et al. [107], bei dem
Messungen an einer ebenen Platte mit einem Einspritzschlitz (d = 1mm) erfolgten.
Insbesondere wurde dabei das Verha¨ltnis von Totaldruck der Einspritzung pt,inj zu
Totaldruck der Anstro¨mung pt,∞ durch eine schrittweise Erho¨hung des Einspritz-
druckes variiert. Die experimentelle Konfiguration wurde dabei explizit so gewa¨hlt,
daß das Experiment als zweidimensional betrachtet werden kann und sich somit zur
Validierung von ebenen numerischen Berechnungen eignet.
Bei der geschilderten Einspritzung bildet sich in der Na¨he der Einspritzo¨ffnung ein
kompliziertes Stro¨mungsgebiet mit Stoß/Grenzschicht- und Stoß/Stoß-Interaktionen
aus, das in Bild 5.19 schematisch dargestellt wird. Die mit U¨berdruck eingespritz-
te Luft verursacht eine partielle Blockierung der Hauptstro¨mung, wodurch eine
Kopfwelle induziert wird. Aufgrund des dabei entstehenden Druckanstiegs lo¨st die
Stro¨mung stromauf der Einspritzo¨ffnung ab und erzeugt eine Ablo¨seblase, wodurch
ein Separationsstoß entsteht, der gegebenenfalls im weiteren Verlauf mit dem ein-
spritzinduzierten Stoß (Kopfwelle) interagiert. Um eine Gleichsinnigkeit der Stro¨-
mungsrichtung zu gewa¨hrleisten, muß innerhalb der Ablo¨seblase neben dem prima¨ren
ru¨ckstro¨menden Wirbel noch mindestens ein Sekunda¨rwirbel auftreten. Der unterex-
pandiert eingespritzte Luftstrom expandiert trichterfo¨rmig. Dadurch wird im Rah-
men der Entstehung des Druckgleichgewichts ein Geradstoß hervorgerufen, der bei
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runden Einspritzo¨ffnungen die Bezeichnung Machsche Scheibe tra¨gt. Hinter der Ein-
spritzung kommt es bei entsprechenden Druckverha¨ltnissen ebenfalls zum Auftreten
einer Ablo¨seblase, die bei der Wiederanlegung einen Rekompressionsstoß verursacht.
Auch in der hinteren Blase sind je nach Gro¨ße bzw. nach den Einspritzdruckverha¨lt-
nissen einer oder mehrere gegeneinanderdrehende Wirbel vorhanden.
Tertiärer Hinterer Wirbel
Einspritzung
turbulente
Grenzschicht
Rekompressions-
stoß
Einspritzinduzierter 
Stoß (Kopfwelle)
Mach’sche Scheibe
Primärer Vorderer Wirbel
Sekundärer Vorderer Wirbel Sekundärer Hinterer Wirbel
Primärer Hinterer Wirbel
Separationsstoß
M00
Grenzschicht
Bild 5.19: Schematische Darstellung der komplexen Stro¨mungsverha¨ltnisse bei einer
transversalen Einspritzung in eine U¨berschallstro¨mung
Aufgrund dieser komplexen Stro¨mungsverha¨ltnisse handelt es sich bei der Einbla-
sung in einen U¨berschallstrom um einen anspruchsvollen Testfall, der sowohl an
die numerische Stabilita¨t des Verfahrens als auch an die Auflo¨sungsgenauigkeit des
Lo¨sers hohe Anspru¨che stellt. Daher kommt hier das q − ω Turbulenzmodell mit
seinen Wandda¨mpfungsfunktionen fu¨r abgelo¨ste Grenzschichtstro¨mungen zum Ein-
satz, wie es bereits von Coakley [50] und Gerlinger [108] fu¨r Stoß/Grenzschicht-
Interaktionen mit der Korrektur nach Sarkar beschrieben wurde. Diese Interak-
tion stellt ein instationa¨res Problem dar, wodurch die Konvergenz der Lo¨sung nicht
u¨ber das Residuum definiert werden kann, sondern durch Realisierung einer quasi-
stationa¨ren Separationsla¨nge erreicht wird. Bei der Berechnung der numerischen
Da¨mpfung hat sich insbesondere die Skalierung mit der lokalen Machzahl (vgl. Ka-
pitel 4.6.1) als hilfreich erwiesen.
Die Totalgro¨ssen der Anstro¨mung betragen pt,∞ = 1.2MPa und Tt,∞ = 299K, die
der Einspritzung Tt,inj = 299K, wobei die Einspritzung mit Luft simuliert wird und
nicht, wie im Experiment, mit Stickstoff. Die Berechnung erfolgte repra¨sentativ fu¨r
zwei Einspritzdruckverha¨ltnisse, pt,inj/pt,∞ = 0.085 und 0.31, unter der Annahme ei-
ner adiabaten Wand. Bild 5.20 zeigt das fu¨r die Berechnungen eingesetzte, mehrfach
angepaßte hybride Stro¨mungsnetz, das aus 43100 Knoten bzw. 74576 Elementen
besteht und auf diese Weise eine gute Auflo¨sung der Stro¨mung ermo¨glicht. Dabei
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wurde besonderer Wert darauf gelegt, daß der minimale Wandabstand des ersten
Knotens unterhalb von y+ ≤ 1 liegt. Zusa¨tzlich erfolgte eine Normalisierung der geo-
metrischen Verha¨ltnisse mit dem Abstand der Plattenvorderkante zur Einspritzo¨ff-
nung, L = 0.33m. Die verschiedenen Stoßkonfigurationen sind in der Darstellung der
Machzahlverteilung in Bild 5.21 bei einem Druckverha¨ltnis von 0.31 gut erkennbar.
Im vorderen Bereich steht der Separationsstoß der Ablo¨seblase, der weitestgehend
gerade verla¨uft, bis er mit dem gekru¨mmten einspritzinduzierten Stoß interferiert.
Deutlich sichbar ist auch die trichterfo¨rmige Konfiguration an der Einspritzstelle,
die von den beiden Ablo¨seblasen flankiert wird, sowie der Rekompressionsstoß, der
bei der Wiederanlegung der Stro¨mung entsteht.
Aufgrund der Zweidimensionalita¨t des experimentellen Aufbaus ist der vorgestellte
Testfall in der Literatur sehr ha¨ufig analysiert worden. Aus diesem Grund bietet sich
neben dem Vergleich mit den Meßergebnissen auch eine vergleichende Betrachtung
mit den entsprechenden Literaturdaten an. Gerlinger [34] hat den beschriebenen
Testfall mit dem geringeren Einspritzdruckverha¨ltnis von 0.085 ebenfalls unter An-
wendung des Low Reynoldsnumber q − ω Turbulenzmodells berechnet. Die von ihm
mit Hilfe eines Finite-Volumen-Lo¨sers ermittelten Ergebnisse werden anhand der
Machzahlverteilung, Bild 5.22, und der Verteilung der kinetischen Turbulenzener-
gie, Bild 5.23, den Ergebnissen der FEM-Rechnungen gegenu¨bergestellt, wobei die
Eintragung eines Stickstoffstroms in den Darstellungen von Gerlinger irrefu¨hrend
ist, da ebenfalls eine Luft-Einblasung erfolgte. Der Vergleich der beiden Machzahl-
verteilungen zeigt in diesem Zusammenhang ein hohes Maß an U¨bereinstimmung.
Im Gegensatz zur Darstellung in Bild 5.21 kommt es bei dem niedrigeren Einspritz-
druck allerdings nicht zu einer Interaktion der Kopfwelle mit dem Separationsstoß,
und auch die Beeinflussung der Stro¨mung stromab und stromauf des Einspritzortes
fa¨llt deutlich geringer aus. Da im Experiment der Turbulenzgrad der Anstro¨mung
nicht gemessen wurde und es fu¨r die Berechnung der Anstro¨mwerte verschiede-
ne Lo¨sungsansa¨tze gibt, stimmt die Freistromturbulenz beider Berechnungen nicht
u¨berein. Dennoch ergibt sich eine gute U¨bereinstimmung der Isolinienverteilung fu¨r
die kinetische Turbulenzenergie im vorderen Bereich der Brennkammer, wobei k von
der Außenstro¨mung zur Wand hin deutlich zunimmt, um dann direkt an der Wand
mit einem starken Gradienten auf Null abzusinken. Die ho¨chsten Werte von k fin-
den sich direkt stromauf der Einspritzung, wo die Stro¨mung durch den transversalen
Zustrom blockiert wird. Die Abweichungen stromab der Einspritzung, die sich trotz
des Einsatzes des gleichen Turbulenzmodells in beiden Rechnungen ergeben, zeigen
deutlich die Schwierigkeiten der Simulation einer turbulenten Stro¨mung, die auch
vom angewandten Verfahren und der Netzauflo¨sung abha¨ngt.
Der mit dem Anstro¨mdruck normalisierte Wanddruckverlauf wird in Bild 5.24 ver-
schiedenen numerischen Ergebnissen aus der Literatur sowie den experimentellen
Daten gegenu¨bergestellt. Die Ablo¨sung der Grenzschicht ist dabei durch einen star-
ken Druckanstieg gekennzeichnet, der in ein relativ konstantes Druckplateau u¨ber-
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Bild 5.20: Hybrides Berechnungsnetz mit 43100 Knoten zur Berechnung der transversa-
len sonischen Einspritzung in einen U¨berschallstrom
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Bild 5.21: Isoliniendarstellung der Machzahl fu¨r die transversale Einspritzung in einen
U¨berschallstrom mit einem Druckverha¨ltnis von pinj/p0 = 0.31
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Bild 5.22: Vergleich der Mach-Isolinien fu¨r die Finite-Elemente-Berechnung (a) sowie
fu¨r die Finite-Volumen-Berechnung nach Gerlinger (entnommen [34]) (b) bei
einem Einspritzdruck von pinj/p0 = 0.085
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Bild 5.23: Vergleich der Isolinien der kinetischen Turbulenzenergie fu¨r die Finite-
Elemente-Berechnung (a) sowie fu¨r die Finite-Volumen-Berechnung nach Ger-
linger (entnommen [34]) (b) bei einem Einspritzdruck von pinj/p0 = 0.085
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geht. Dieses Plateau korrespondiert mit den relativ konstanten Stro¨mungszusta¨nden
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Bild 5.24: Wanddruckverlauf fu¨r verschiedene Druckverha¨ltnisse, pinj/p0 = 0.085 (a) und
pinj/p0 = 0.31 (b), zusammen mit verschiedenen Ergebnissen aus der Literatur
[34, 82, 107, 109, 110] im Vergleich
im vorderen prima¨ren Wirbel. Das folgende Druckmaximum stimmt o¨rtlich eben-
falls mit dem Aufeinandertreffen des prima¨ren und des sekunda¨ren Wirbels u¨ber-
ein. Stromab der Einspritzo¨ffnung findet sich ein Druckminimum, von dem aus das
Druckniveau schnell auf ein relatives Maximum in der Na¨he des Rekompressions-
stoßes ansteigt, um dann nach dem Wiederanlegen der Stro¨mung auf den Wert
des Anstro¨mdruckes abzufallen. Die U¨bereinstimmung aller berechneten Verla¨ufe
mit den Meßergebnissen ist dabei nur gering. Rizzetta [109] fu¨hrt dies nach Ru¨ck-
sprache mit den Experimentatoren auf die Anstro¨mverha¨ltnisse zuru¨ck, und auch
Chenault et al. [82] bema¨ngeln instationa¨re Anstro¨mverha¨ltnisse, da die normali-
sierten Druckmeßwerte vor der Ablo¨sung nicht 1 entsprechen. Außerdem stellen sie
einen zusa¨tzlichen dreidimensionalen Effekt aufgrund der endlichen Tiefe der Platte
(spillage) fest, wodurch eine Reduzierung des Maximaldruckes sowie eine Verku¨rzung
der Stromaufbeeinflussung bedingt ist. Aufgrund der nicht in ausreichender Men-
ge vorhandenen Druckaufnehmer wird das durch das Zusammentreffen der beiden
vorderen Wirbel entstehende Druckmaximum in den Meßwerten nicht registriert.
Die Existenz dieses Maximums wird aber durch andere Messungen [10, 111, 112]
und die hier aufgefu¨hrten Rechnungen belegt. Der Bereich der hinteren Ablo¨seblase
wird ebenso wie das Druckmaximum von allen Berechnungen u¨berbewertet, wobei
nur Chenault et al. [82] letzteres anna¨hernd exakt vorhersagen. Der Nachteil des
von Chenault verwendeten Reynolds Spannungsmodelles zweiter Ordnung liegt in
einer deutlichen U¨berbewertung der vorderen Ablo¨seblase. Im Gegensatz dazu zei-
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gen die von Ramakrishnan et al. [110] mit einem Baldwin-Lomax Turbulenzmodell
erzielten Druckverteilungen starke Abweichungen im Bereich der Einspritzung, was
nach eigenen Aussagen an der nicht exakten Berechnung des turbulenten La¨ngen-
maßes im Bereich der Grenzschichtablo¨sung liegt. Dieses Turbulenzmodell ist des-
halb nicht zur Berechnung von Einspritzproblemen geeignet. Die Berechnungen mit
Zweigleichungsmodellen von Rizetta [109] und Gerlinger [34, 108] erzielen mit der
FEM-Rechnung vergleichbare Ergebnisse. Die Abweichungen zwischen den beiden
identischen q − ω Modellen sind auf Netzauflo¨sung und Da¨mpfungseigenschaften
beider Lo¨ser zuru¨ckzufu¨hren.
Bild 5.25: Stromlinienbild im Bereich der Einspritzung zur Verdeutlichung der prima¨ren,
sekunda¨ren und tertia¨ren Wirbel
Bild 5.25 zeigt den Stromlinienverlauf im Bereich des Einspritzortes, wobei die vor-
dere Ablo¨seblase mit ihren zwei gegenla¨ufigen Wirbeln deutlich erkennbar ist. Der
prima¨re und der sekunda¨re Wirbel in der hinteren Blase sind ebenfalls gut erkennbar,
nicht ganz so deutlich stellt sich der tertia¨re Wirbel direkt stromab der Einblaso¨ff-
nung dar.
5.4.4 U¨berschallbrennkammer
In einem abschließenden Validierungsfall erfolgt die Berechnung einer geometrisch
einfachen U¨berschalltestbrennkammer, bestehend aus einem quadratischen Brenn-
raum mit einer Querschnittsfa¨che von 60 x 60 mm2 und einer Gesamtla¨nge von
0.464 m. Diese Brennkammer wurde im Hochdruckstoßrohr des Deutsch-Franzo¨si-
schen Forschungsinstituts in St. Louis experimentell von Quenett [113] fu¨r ein brenn-
bares (Luft/H2) und ein nicht brennbares Gasgemisch (N2/H2) untersucht. Wie in
der U¨bersichtskizze 5.26 dargestellt, wurde der gasfo¨rmige Wasserstoff aus je sieben
sonischen, in Reihe angeordneten Du¨sen (d = 2mm) transversal zur Stro¨mung von
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oben und unten eingespritzt. Die im Rahmen dieses Versuches gewa¨hlten Anstro¨mbe-
dingungen simulieren eine Flugmachzahl von Ma∞ = 8 bei einer Flugho¨he von 40
km. Die Finite-Elemente-Berechnung fu¨r ein nicht brennbares Luft/Luft Gemisch er-
folgte fu¨r folgende Parameterwerte: Ma = 3.22, p = 0.132MPa, T = 1499K und
Rex = 1.36·107 1m . Unter der Voraussetzung eines konstanten Totalenthalpiestroms,
um eine ada¨quate Ku¨hlkapazita¨t des eingespritzten Massenstroms zu gewa¨hrleisten,
ergibt sich fu¨r die Brennstoffeinspritzung (p = 0.834MPa, T = 250K) im ebenen
Berechnungsfall eine Schlitzbreite von 1.4 mm.
Bild 5.26: Skizze der von Quenett verwendeten Meßkammer mit La¨ngenangaben in [mm]
(entnommen [113])
Aufgrund der Symmetrie der Brennkammer wurde nur die untere Ha¨lfte in den
Berechnungen beru¨cksichtigt. Bild 5.27 zeigt das mehrfach angepaßte Berechnungs-
netz mit 19485 Knoten und die zugeho¨rige Machzahlverteilung. Der Einstro¨mrand
ist 0.05 m stromauf der Einspritzung gelegen und mit einer turbulenten Grenz-
schichtstro¨mung beaufschlagt, um einen Vorderkantenstoß zu vermeiden. In der
Machzahldarstellung sind insbesondere der sich mit der einspritzinduzierten Kopf-
welle vereinigende Separationsstoß sowie die Stoßreflexion an der sich ausbildenden
breiten Scherschicht ca. 0.11 m stromab der Einspritzung zu erkennen. Nicht ganz
so deutlich stellt sich der schwache Rekompressionsstoß beim Wiederanlegen der
Stro¨mung sowie die zweite Stoßreflexion an der Scherschicht bei 0.22 m dar.
Die in Bild 5.28 aufgezeigte Temperaturverteilung in der Na¨he der Einspritzo¨ffnung
belegt die starke Ku¨hlung der Brennkammerwand stromab der Einspritzung durch
den kalten Injektionsstrom, die noch 0.11 m stromab der Einspritzung gut erkennbar
ist. Nachfolgend wird durch die Stoßreflexion an der Scherschicht diese deutlich auf-
geweitet. Bedingt durch die Reflexion wird eine sta¨rkere Durchmischung erzeugt und
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Bild 5.27: Untere Ha¨lfte der symmetrischen Testbrennkammer dargestellt als hybrid und
adaptiv vernetztes Berechnungsgebiet mit der zugeho¨rigen, in y-Richtung ge-
streckten Machzahlverteilung
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Bild 5.28: Isoliniendarstellung der Temperatur in der Na¨he der Einspritzo¨ffnung
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Bild 5.29: Isoliniendarstellung des prozentualen Anteils der kinetischen Turbulenzenergie
an der Gesamtenergie
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entsprechend ein Temperaturausgleich mit dem Haupstrom herbeigefu¨hrt. Aufgrund
der extrem kurzen Meßzeiten innerhalb des Stoßrohrexperiments (∆texp = 400µs)
erfolgt die FEM-Simulation unter der Annahme einer konstanten Wandtemperatur
TW = 293K, die der Umgebungstemperatur entspricht. Ebenfalls dargestellt wird
der prozentuale Anteil der kinetischen Turbulenzenergie an der Gesamtenergie der
Stro¨mung. Da der Turbulenzgrad der Stro¨mung innerhalb der Messungen zwischen
1.8 und 2.2% entlang der Symmetrieachse schwankte, wurde fu¨r die Berechnung
Tu = 1.8% spezifiziert. Bild 5.29 verdeutlicht den hohen Anteil der kinetischen Tur-
bulenzenergie innerhalb der Scherschichten, der trotz der sehr hohen Gesamtenergie
der Hauptstro¨mung einen Anteil von bis zu 5% ausmachen kann. Auch hier wird
eine Intensivierung der Durchmischung im Bereich der ersten Stoßreflexion bei 0.11
m durch die lokale Erho¨hung der turbulenten Energie sichtbar.
Bild 5.30 zeigt einen Vergleich zwischen den experimentell ermittelten Messungen
und den numerischen Berechnungen des Wanddruckverlaufs. Um den wechselnden
Anstro¨mbedingungen im Stoßrohr Rechnung zu tragen, wurden die eingetragenen
Meßpunkte mittels fu¨nf Wiederholungsmessungen erzielt. Ebenfalls zur Darstellung
kommen die RMS-Werte der einzelnen Messungen in Form von Fehlerbalken [113].
Der berechnete Wanddruckverlauf zeigt dabei in der unmittelbaren Umgebung der
Einspritzung die bereits beschriebene Verlaufsform: der steile Druckanstieg strom-
auf der Einspritzung kennzeichnet in diesem Zusammenhang den Separationsstoß
mit dem nachfolgenden Druckmaximum im Bereich des Zusammentreffens der bei-
den vorderen Wirbel, wa¨hrend die relative Druckerho¨hung stromab der Einspritzung
den Rekompressionsstoß der Wiederanlegung lokalisiert. Des Weiteren sind die er-
ste und zweite Stoßreflexion an der Scherschicht als Druckmaxima erkennbar, wobei
als Folge der Scherschichtdicke die beiden Maxima in der Wanddruckverteilung ver-
breitert erscheinen. Aufgrund der wenigen Meßstellen, von denen keine im Bereich
eines berechneten Druckmaximums liegt, ist ein Vergleich mit den experimentell er-
mittelten Daten nicht aussagekra¨ftig. Generell la¨ßt sich jedoch feststellen, daß der
berechnete Druckverlauf tendenziell bei ho¨heren Dru¨cken, als bei den experimentell
erfaßten, liegt.
Da der vorgestellte Testfall in der Literatur mehrfach numerisch analysiert wor-
den ist [32, 114, 115], erfolgt hier noch ein weiterer Vergleich mit einer ebenfalls
zweidimensionalen, allerdings laminaren und adiabaten Finite-Volumen-Berechnung
nach Gro¨nner [114]. Aufgrund geringer Abweichungen in den Anstro¨mparametern
liegt der von Gro¨nner berechnete Wanddruck minimal unterhalb des hier vorgege-
benen Einstro¨mdrucks von 0.132 MPa. Die Ablo¨seblase vor der Einspritzung ist als
Folge der laminaren Rechnung bei Gro¨nner deutlich vergro¨ßert, wodurch Lage und
Winkel des Separationsstoßes ebenfalls vera¨ndert werden. Aus diesem Grund stim-
men die nachfolgenden Druckmaxima hervorgerufen durch die Stoßreflexionen nicht
exakt u¨berein. Ein Vergleich der tendenziellen Verla¨ufe, insbesondere im Bereich der
ersten Reflexion, zeigt aber dennoch ein hohes Maß an U¨bereinstimmung.
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Bild 5.30: Berechnete Wanddruckverteilung im Vergleich zu den experimentell ermittel-
ten Daten von Quenett [113] sowie den adiabaten Berechnungsergebnissen von
Gro¨nner [114]
Abschließend erfolgt ein Vergleich der Schlierenaufnahmen mit der Finite-Elemente-
Berechnung. Die Meßkammer ist mit drei Fenstern ausgestattet, wobei das erste
Fenster den Bereich 3 mm stromauf der Einspritzo¨ffnung bis 87 mm stromab einer
Betrachtung zuga¨nglich macht. Bild 5.31 zeigt diesen Bereich fu¨r eine freie An-
stro¨mung mit Luft ohne Einblasung, bei dem der vom Einstro¨mrand herru¨hrende
Vorderkantenstoß sowie ein weiterer Stoß, der an der Hinterkante der eingesetzten
Einspritzplatte entsteht, sichtbar werden. Im Vergleich dazu wird in Bild 5.32 die
N2-Stro¨mung mit Wasserstoffeinblasung dargestellt, bei der die oben angesproche-
nen schwachen Sto¨ße zu beobachten sind. Sehr viel deutlicher treten allerdings der
obere und untere Separationsstoß sowie die Mischungsschichten hervor. Ein Vergleich
mit dem in Bild 5.33 dargestellten Dichtegradienten in Wandnormalenrichtung der
FEM-Rechnung ergibt ein sehr hohes Maß an U¨bereinstimmung bezu¨glich der Stoß-
lagen und der Scherschichtdicke.
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Bild 5.31: Schlierenaufnahme des vorderen Brennkammerbereichs bei freier Anstro¨mung
mit Luft ohne Einspritzung (entnommen [114])
Bild 5.32: Schlierenaufnahme des vorderen Brennkammerbereichs bei freier Anstro¨mung
mit N2 und Einspritzung von H2 (entnommen [114])
Bild 5.33: Darstellung des Dichtegradientenverlaufs im vorderen Brennkammerbereich
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Kapitel 6
Untersuchungen zur
U¨berschalltestbrennkammer des
deutschen
Hyperschalltechnologieprogramms
6.1 Testbrennkammer
Im Rahmen des deutschen Hyperschalltechnologieprogramms wurden bis 1995 ins-
besondere drei Themenschwerpunkte intensiv untersucht, die von besonderer Bedeu-
tung fu¨r die Entwicklung zuku¨nftiger luftatmender Raumtransportsysteme sind. Zu
diesen Schwerpunkten geho¨ren neben den luftatmenden Antriebsystemen die Aero-
thermodynamik der Transporter sowie die Erforschung geeigneter neuer Materialien,
die zur Realisierung des Hyperschallfluges beno¨tigt werden [116, 117]. Innerhalb die-
ses Programmes wurde 1993 eine deutsch-russische Kooperation ins Leben gerufen,
die sich mit der Entwicklung von Scramjet-Technologie bescha¨ftigte. Dabei waren
die bereits vorhandenen Pru¨fsta¨nde am Zentralen Aerohydrodynamischen Institut
in Moskau (TsAGI) von besonderer Bedeutung, da sie die Durchfu¨hrung umfang-
reicher Tests an verschiedenen Scramjet-Komponenten erlaubten [58]. Neben der
Untersuchung eines verkleinerten Modells eines kompletten Scramjet-Antriebs mit
Einlauf, Brennkammer und Du¨se im Freistrahl wurden insbesondere zahlreiche Vor-
versuche in Form von connected-pipe Tests durchgefu¨hrt. Zu diesem Zweck wur-
de eine Scramjet-Testbrennkammer entworfen, mit der verschiedene geometrische
Verha¨ltnisse evaluiert werden konnten. Bild 6.1 zeigt eine schematische Darstellung
der Testbrennkammer, die sich aus vier Sektoren zusammensetzt. Der erste Sektor
besitzt einen Eintrittsquerschnitt von 30 x 100 mm und eine La¨nge von 300 mm
sowie einen O¨ffnungswinkel der unteren Wand von γ = 0.5o. Die nachfolgenden Sek-
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toren sind jeweils 500 mm lang, wobei mit dem zweiten und dritten Sektor variable
O¨ffnungswinkel realisiert werden ko¨nnen. Die symmetrischen Anstellwinkel der obe-
ren und unteren Wand betragen fu¨r den zweiten Sektor α = 1o, 2o, 3o oder 4o und fu¨r
den dritten Sektor β = 0o, 1o, 2o, 3o oder 4o. Der abschließende vierte Sektor verfu¨gt
u¨ber einen konstanten Querschnittsverlauf, der allerdings dem Austrittsquerschnitt
des dritten Sektors angepaßt wird. In diesem Zusammenhang wird die Geometrie
eines Testlaufs durch die Kurzform
”
CV-1-0“ ausgedru¨ckt, wobei CV fu¨r die geome-
trisch variable Brennkammer mit einem O¨ffnungswinkel α = 1o des zweiten sowie
einem O¨ffnungswinkel β = 0o des dritten Sektors steht.
0.3 m 0.5 m 0.5 m0.  0.5 m0.5
0.5 m
0.5 m
0.388 m
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0.5 mx
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Bild 6.1: Schematische Darstellung der im Rahmen des deutsch-russischen Scramjet-
Technologieprogramms entwickelten Testbrennkammer
In dem zweiten Sektor ist an zwei unterschiedlichen axialen Positionen die Mo¨glich-
keit gegeben, Brennstoffinjektoren zu integrieren. So konnten im Rahmen des Test-
programms verschiedene Einspritzkombinationen analysiert sowie unterschiedliche
Injektorvorrichtungen untersucht werden. Als Vorrichtungen wurden dabei neben
Struts, Wandlocheinblasungen und Einspritzkeilen auch die Einspritzung durch Ro¨h-
ren getestet, die in Bild 6.2 schematisch dargestellt ist.
Eine Hauptaufgabe des Kooperationsprogramms war die Untersuchung der Wa¨rme-
belastung einer Scramjet-Brennkammer und die dadurch bedingten Anforderungen
an die Brennkammermaterialien, wie z. B. große Hitzebesta¨ndigkeit in einem oxi-
dierfa¨higen Medium oder geringe Dichte zur Massenreduktion. Im Rahmen der Ma-
terialstudien wurde in erster Linie eine keramische Brennkammer untersucht, die
aus einer 8 mm dicken SiC-Schicht bestand. Zum Schutz vor der hohen Tempe-
raturbelastung wurde am Innenrand eine 0.1 mm dicke Schicht Zirkoniumdioxid
aufgedampft, wa¨hrend sich am Außenrand eine 8 mm dicke Stahlschicht anschloß,
um die Gesamtsta¨rke der Brennkammerwand auf die fu¨r die verbindenden Flansche
beno¨tigte Dicke von 16 mm zu erweitern. Bild 6.3 zeigt die Zusammensetzung der
6.2. ANALYSE DER EXPERIMENTELLEN VERGLEICHSDATEN 85
Bild 6.2: Schematische Darstellung der Einspritzvorrichtung mit Hilfe von angestellten
Ro¨hrchen
8mm
8mm
0.1mm
16mm
SiC
Keramik
CrNi-Stahl
CrNi-Stahl
ZrO  (aufgedampft)2
Wandmaterial
Nr.1 Nr. 2
Bild 6.3: Analysierte Wandmaterialien der Testbrennkammer
Brennkammerwand im Querschnitt. Ebenfalls dargestellt wird eine einfache 16 mm
dicke Chrom-Nickel-Stahlwand, die aufgrund ihrer einfachen Struktur u¨berwiegend
zum Einsatz kam.
6.2 Analyse der experimentellen Vergleichsdaten
6.2.1 Testbedingungen und Meßergebnisse
Insgesamt wurden im Rahmen des Scramjet-Programms 242 connected-pipe Tests
unter 38 verschiedenen Testbedingungen durchgefu¨hrt, die generell eine Flugmach-
zahl von Ma∞ = 6.0 bei einer Flugho¨he von 30 km simulierten. Dabei variier-
ten die Anstro¨mbedingungen zwischen Ma = 2.5 ÷ 3.5, Tt = 1600 ÷ 1800K und
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pt = 1.8 ÷ 4.3MPa. Die Einspritzbedingungen des gasfo¨rmigen Wasserstoffes la-
gen zwischen TH2 = 270 ÷ 280K und pH2 = 0.5 ÷ 2.0MPa, wobei das A¨quiva-
lenzverha¨ltnis zwischen Φ = 0.34÷ 1.28 variiert wurde. Wa¨hrend der Experimente
wurde die Brennkammer 20 bis 30 Sekunden lang frei durchstro¨mt, bevor die Ein-
spritzung des gasfo¨rmigen Wasserstoff fu¨r 3 bis 5 Sekunden erfolgte. La¨ngere Meß-
zeiten konnten nicht realisiert werden, da die Brennkammer wa¨hrend der Tests un-
geku¨hlt blieb. Gemessen wurde unter anderem der statische Druckverlauf entlang
der oberen und unteren Brennkammerwand mit Hilfe von Druckmeßbohrungen so-
wie der Wandwa¨rmestrom an vier Punkten entlang des Brennkammerverlaufs. Ein-
schra¨nkend muß erwa¨hnt werden, daß die unter Verwendung von Thermoelementen
ermittelten Wa¨rmestromdaten nur fu¨r die Geometrien CV-1-0, CV-1-1 und CV-2-0
vorliegen, so daß im Weiteren nur auf diese Geometrien eingegangen werden kann
[118].
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Bild 6.4: Gemessene Wanddruckverla¨ufe mit und ohne Einspritzung
Bild 6.4 zeigt die Darstellung der Druckverla¨ufe entlang der oberen und unteren
Brennkammerwand fu¨r verschiedene Testbedingungen. Dabei kommen die Mittel-
werte sowie die entsprechenden Streuungen der Meßwerte in Form von Fehlerbalken
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zur Darstellung, die aus je drei durchgefu¨hrten Messungen wa¨hrend eines Tests
bei Brennstoffzufuhr und je fu¨nf Messungen wa¨hrend rein aerodynamischer Durch-
stro¨mung ermittelt wurden. Die Einspritzung erfolgte in allen Fa¨llen durch die in
Bild 6.2 dargestellten Ro¨hrcheninjektoren, da sie der numerisch simulierten Wand-
einspritzung am na¨chsten kommen. Die beiden oberen Bilder stellen Meßergebnisse
fu¨r die Geometrie CV-1-0 dar, die fu¨r vergleichbare Anstro¨mbedingungen gewon-
nen wurden. In dem in Bild 6.4.a dargestellten Verlauf wurde der Brennstoff an der
vorderen Injektorposition (xinj1 = 388mm), in Bild 6.4.b an der hinteren Position
(xinj2 = 712mm) eingespritzt. Die Druckmessungen ohne Einspritzung (Φ = 0) stel-
len sich erwartungsgema¨ß in beiden Fa¨llen nahezu identisch dar. Lediglich im Bereich
des vorderen Injektors sind in Bild 6.4.a Druckschwankungen zu erkennen, die durch
die Stro¨mungsblockierung aufgrund des dort angebrachten Injektors entstehen. In
Bild 6.4.b sind solche Sto¨rungen im Bereich des an der hinteren Position angebrach-
ten Injektors nicht vergleichbar ausgepra¨gt, da hier der Brennkammerquerschnitt
durch die Divergenz des Kanals bereits anna¨hernd auf den Endquerschnitt erweitert
ist. Die Einspritzung in Bild 6.4.a resultiert in dem bereits bekannten Druckmaxi-
mum an der Einspritzstelle, das hier so ausgepra¨gt ist (pmax/p∞ = 5.2), daß mo¨gli-
cherweise eine bereichsweise Stro¨mungsverzo¨gerung bis in den Unterschall erfolgt.
Durch diese Stro¨mungsblockierung wird die Stro¨mung stromaufwa¨rts stark beein-
flußt, was sich in einer Erho¨hung des Wanddruckverlaufs bis fast zum Brennkam-
mereintritt hin a¨ußert. Im hinteren Bereich der Brennkammer findet sich eine diskre-
te, langgestreckte Druckerho¨hung, die die Verbrennungszone kennzeichnet. Obwohl
das in Bild 6.4.b dargestellte Druckmaximum an der Einspritzstelle mit dem in
Bild 6.4.a vergleichbar ist, fa¨llt die Stromaufbeeinflussung bedingt durch die Quer-
schnittserweiterung geringer aus. Dagegen la¨ßt sich zwischen Einspritzzone und Ver-
brennungszone kaum differenzieren. Diese Unterscheidung wird erst mo¨glich, wenn
eine weitere Querschnittserweiterung im dritten Sektor erfolgt, wie in Bild 6.4.c fu¨r
die Geometrie CV-1-1 dargestellt. Hier ist die Verbrennungszone aufgrund des hohen
A¨quivalenzverha¨ltnisses von ΦII = 0.9 sehr ausgepra¨gt, obwohl das Einspritzmaxi-
mum gegenu¨ber Bild 6.4.b geringer ausfa¨llt, was nur durch die nachfolgende Quer-
schnittserweiterung erkla¨rbar ist. In Bild 6.4.d sind abschließend die Druckmeßwerte
fu¨r die Geometrie CV-2-0 aufgetragen, wobei hier wiederum die Druckschwankun-
gen im Bereich des Injektors ohne Einspritzung sichtbar sind, die aber aufgrund des
gro¨ßeren Querschnitts im Vergleich zu Bild 6.4.a geringer ausfallen. Ebenfalls wird
verdeutlicht, daß die Blockierung der Hauptstro¨mung durch die Einspritzung sehr
viel geringer ausfa¨llt, was zu geringeren Gesamtdruckverlusten fu¨r diese Geometrie
fu¨hrt.
Bild 6.5 zeigt die bei den vier vorgestellten Testla¨ufen ermittelten Wandwa¨rmestrom-
dichten, die an je vier Positionen entlang der Brennkammerwand gemessen wurden.
In einigen Fa¨llen fiel eines der Thermoelemente aus, wodurch in einigen Darstel-
lungen nur drei Meßwerte aufgetragen sind. Ein Vergleich der sich rein durch die
88 KAPITEL 6. U¨BERSCHALLTESTBRENNKAMMER
aerodynamische Aufheizung ergebenden Wa¨rmestro¨me zeigt eine weitgehende U¨ber-
einstimmung bei allen drei Geometrien. Der Anstieg der Wa¨rmestromdichten trotz
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Bild 6.5: Gemessene Wandwa¨rmestromdichten mit und ohne Einspritzung
konstanten Querschnitts am Ende der Brennkammer in Bild 6.5.c und 6.5.d la¨ßt auf
eine Meßungenauigkeit schließen, die aufgrund der Schwierigkeiten bei der quanti-
tativen Ermittlung von Wa¨rmestro¨men (vgl. [113]) durchaus zu erwarten ist. Fu¨r
die Testla¨ufe mit Brennstoffeinspritzung erfolgt eine Erho¨hung des Wa¨rmestromes
auf ein Niveau von etwa 1MW/m2, wobei die Einspritzung mit Ausnahme von Bild
6.5.d in einem Wa¨rmestrommaximum resultiert.
6.2.2 Korrelation der experimentellen Daten
Da bei der numerischen Berechnung der Scramjet-Brennkammerstro¨mung ein quasi-
stationa¨res FEM-Verfahren zum Einsatz kommt, muß in einem ersten Schritt u¨ber-
pru¨ft werden, ob die ermittelten Meßdaten trotz der kurzen Meßzeiten von nur
wenigen Sekunden stationa¨ren Werten entsprechen. Dazu findet eine von Stollery
et al. [30] vorgeschlagene Korrelation zwischen Druckmeßdaten und Wa¨rmestro¨men
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in U¨berschallstro¨mungen Anwendung, die hier nur kurz anhand ihrer vereinfachen-
den Annahmen vorgestellt werden soll (vgl. Anhang B). Ausgangspunkt des Ver-
fahrens sind die empirischen Formeln fu¨r eine inkompressible Plattengrenzschicht.
Durch die Referenzenthalpiemethode [119] erfolgt eine Erweiterung fu¨r kompres-
sible Stro¨mungen. Mit Hilfe der Reynoldsanalogie [105] wird ein weiterer Zusam-
menhang zwischen Reibungsbeiwert und Wa¨rmeu¨bergang erzielt. Zusa¨tzlich wird
angenommen, daß der Druck innerhalb der Grenzschicht konstant ist und die dy-
namische Za¨higkeit nach dem Sutherland Gesetz berechnet werden kann, wodurch
der Wa¨rmestrom als Funktion von Anstro¨m-, Grenzschichtaußen- und Wandtempe-
ratur formuliert werden kann. Stollery et al. gehen im Weiteren davon aus, daß die
Totaltemperatur entlang der Grenzschicht konstant bleibt und somit die Verbren-
nung die Grenzschicht nur u¨ber die Drucka¨nderung beeinflußt. Dadurch ist mit Hilfe
der Isentropie die Grenzschichtaußenstro¨mung bekannt. Mit Hilfe der abschließen-
den Annahme, daß die Machzahl der Außenstro¨mung deutlich gro¨ßer Eins ist, ergibt
sich ein formelma¨ßiger Zusammenhang zwischen dem Wandwa¨rmestrom und dem
gemessenen Wanddruckverlauf, der allerdings noch die Kenntnis der Wandtempe-
ratur erfordert. Da fu¨r die vorgestellten Testfa¨lle keine Wandtemperaturmessungen
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Bild 6.6: Darstellung der Kopplung von Druck-Wa¨rmestrom-Korrelation q˙F = f(pexp)
mit der Wa¨rmeleitung innerhalb der Triebwerksstruktur
vorliegen, wurde das Korrelationsprogramm von Druck und Wa¨rmestrom mit einem
eindimensionalen Wa¨rmeleitungsprogramm gekoppelt. Dieses instationa¨re Wa¨rme-
leitungsprogramm OMLITS der NASA [35] berechnet implizit und mit temperatur-
abha¨ngigen Materialwerten die Wa¨rmeleitung innerhalb der Brennkammerwand.
Auf diese Weise wird erreicht, daß auf eine Spezifizierung der Wandtemperatur an
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der Brennkammerinnenseite verzichtet werden kann, wie in Bild 6.6 veranschaulicht.
Vielmehr wird an der Innenseite als Randbedingung der aus der Korrelation berech-
nete Wa¨rmestrom aufgepra¨gt. Als weitere Randbedingung wird angenommen, daß
die Temperatur der Brennkammeraußenseite konstant bei Raumtemperatur (etwa
300 K) verbleibt.
In Bild 6.7 werden beispielhaft fu¨r den ersten Testfall CV-1-0 mit ΦI-Einspritzung
die aus der Korrelation errechneten Wa¨rmestromdichteverla¨ufe den gemessenen Da-
ten gegenu¨bergestellt. Die U¨bereinstimmung ist insbesondere fu¨r den Fall mit Ver-
brennung sehr zufriedenstellend. Bei rein aerodynamischer Aufheizung ergeben sich
aus der Korrelation im hinteren Brennkammerbereich ho¨here Wa¨rmestromdichten
an der Wand. Bild 6.8 zeigt die gleichzeitig mit den Wa¨rmestromdichten ermittelten
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Bild 6.7: Vergleichende Gegenu¨berstellung der mit Hilfe eines Korrelationsverfahrens aus
den gemessenen Druckdaten gewonnenen Wa¨rmestromdichten mit den direkt
ermittelten Meßdaten
Wandtemperaturverla¨ufe. Die aerodynamische Aufheizung resultiert in einem Tem-
peraturverlauf, der von ca. 850 K am Brennkammereintritt langsam auf 700 K am
Austritt abfa¨llt. Fu¨r den Testfall mit Verbrennung ergibt sich ein Temperaturmaxi-
mum im Bereich der Einspritzung von etwa 1200 K und ein relativ konstantes Tem-
peraturniveau in der nachfolgenden Verbrennungszone von 900 K, wobei beachtet
werden muß, daß von einer eindimensionalen Wa¨rmeleitung in der Brennkammer-
wand ausgegangen wird. In Bild 6.9 wird zur Verdeutlichung der Temperaturverlauf
in der Brennkammerwand innerhalb der in Bild 6.8 gekennzeichneten Schnittebene
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dargestellt. Dabei wurde die Iteration von Korrelation undWa¨rmeleitungsprogramm
fortgesetzt, bis eine stationa¨re Verteilung erreicht war. Die beno¨tigten Material-
daten von Zirkoniumdioxid und der Keramik wurden ebenso wie die Daten der
CrNi-Basislegierung Inconel (IN738LC) der Literatur entnommen [64, 120]. Es wird
deutlich, daß der Temperaturverlauf trotz nichtlinearer Materialdaten anna¨hernd li-
near ist und die du¨nne Zirkoniumdioxidschicht auf die Wandtemperatur einen nicht
unerheblichen wa¨rmeda¨mmenden Effekt besitzt.
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Bild 6.8: Abscha¨tzung des Wandtemperaturverlaufs aufgrund der Druckkorrelation
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Bild 6.9: Temperaturverteilung entlang der Schnittebene aus Bild 6.8 innerhalb der
Brennkammerwand bei eindimensionaler Wa¨rmeleitung
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6.3 Aerodynamische Aufheizung der U¨berschall-
brennkammer
6.3.1 Voruntersuchungen
Um die Berechnung der vorgestellten Testbrennkammer des deutschen Hyperschall-
technologieprogramms zu erleichtern, wird im Folgenden von einer symmetrischen
zweidimensionalen Brennkammer ausgegangen, wodurch nur eine Ha¨lfte der Brenn-
kammer zu berechnen ist. Zu diesem Zweck wird fu¨r den ersten Sektor ein symme-
trischer O¨ffnungswinkel der unteren und oberen Brennkammerwand von γ = 0.25o
angenommen. Aufgrund der sich a¨ndernden O¨ffnungswinkel der Brennkammerwa¨nde
kommt es zu Expansions- bzw. im hinteren Teil zu Kompressionswellen, die durch
die Brennkammer laufen. Diese resultieren in einer wellenfo¨rmigen Struktur, die
sich nicht nur im Wanddruckverlauf, sondern auch in anderen Gro¨ßen, wie z. B.
der Wandtemperatur oder dem Wandwa¨rmestrom, niederschla¨gt. Um deutlich zu
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Bild 6.10: Darstellung der Expansions- und Kompressionswellen anhand des Druckver-
laufs und der charakteristischen Linien
machen, daß es sich dabei um ein physikalisches und nicht ein numerisch bedingtes
Pha¨nomen handelt, wird in Bild 6.10 vergleichend eine mit dem Finite-Elemente-
Verfahren ermittelte reibungsfreie Wanddruckverteilung derjenigen mit einem Cha-
rakteristikenverfahren [121] berechneten gegenu¨bergestellt. Die Druckverla¨ufe sind
nahezu identisch, sie unterscheiden sich nur geringfu¨gig im Bereich des schwachen
Kompressionstoßes bei x = 1.3 m und dessen nachfolgender Reflexion, da das Cha-
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rakteristikenverfahren aufgrund seiner Isentropieannahme hier nur bedingt Gu¨ltig-
keit besitzt. Sehr gut ist die U¨bereinstimmung innerhalb der durch die Winkeler-
weiterung bedingten Expansion bei x = 0.3 m. Zusa¨tzlich kommt der Verlauf der
charakteristischen Linien innerhalb der Brennkammergeometrie CV-1-1 zur Darstel-
lung.
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Bild 6.11: Untersuchungen zum Einfluß der Wandtemperatur auf die berechneten
Wandwa¨rmestromdichten
Da keine Wandtemperaturmeßdaten vorliegen, erfolgen zuerst einige numerische Be-
rechnungen mit isothermer Wandrandbedingung, um ein Versta¨ndnis fu¨r die Gro¨ßen-
ordnung der Wandtemperatur zu erlangen. In Bild 6.11 wird eine solche Parame-
terstudie fu¨r den Testfall der Geometrie CV-2-0 ohne Brennstoffeinspritzung darge-
stellt. Es kommen verschiedene Wandwa¨rmestromverla¨ufe zur Darstellung, die fu¨r
unterschiedliche isotherme Wandtemperaturen mit dem Finite-Elemente-Programm
ermittelt wurden. Beginnend mit einer Wandtemperatur von 400 K erfolgte sukzes-
sive eine Erho¨hung der Temperatur um 100 K bis auf 1200 K, wobei zur Einsparung
von Rechenzeit die zuvor ermittelte Lo¨sung als Startlo¨sung des neuen Randbedin-
gungproblems eingesetzt wurde. Wie erwartet, nimmt der an die Wand abgegebene
Wa¨rmestrom mit zunehmender Wandtemperatur ab, wobei der Einfluß der Tempe-
ratur im vorderen, divergenten Bereich der Brennkammer sehr viel ausgepra¨gter
ist als im hinteren Teil mit konstantem Querschnitt. Der Vergleich mit den di-
rekt gemessenen Wa¨rmestromdaten ergibt am Brennkammereintritt eine niedrigere
Wandtemperatur von ca. 530 K, wa¨hrend sich am Austritt eine Temperatur von ca.
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750 K findet. Die beiden dazwischen liegenden Meßpunkte weisen auf eine extreme
Wandtemperatur von u¨ber 1200 K hin, wodurch die Annahme einer fehlerhaften
Messung in diesem Bereich besta¨rkt wird. Der durch die Druckkorrelation ermit-
telte Wa¨rmestromverlauf dagegen resultiert in einem Temperaturbereich von 700
bis 800 K am Brennkammereintritt und fa¨llt im Weiteren stetig auf eine Austritts-
temperatur von unter 400 K. Aufgrund dieses gema¨ßigten Temperaturverlaufs an
der Brennkammerinnenseite erscheint die Annahme zula¨ssig, daß die Brennkammer-
außenwand wa¨hrend der kurzen Meßzeiten des Experiments bei Umgebungstempe-
ratur verbleibt.
6.3.2 Turbulent durchstro¨mte Brennkammer
Ohne Brennstoffeinspritzung kann die U¨berschallbrennkammer frei durchstro¨mt wer-
den, da Vorrichtungen zur Flammenhaltung, wie sie u¨blicherweise in Unterschall-
brennkammern installiert werden, hier keine Anwendung finden, um den U¨berschall-
strom nicht zu blockieren. Dagegen wird durch die geometrischen Verha¨ltnisse der
Brennkammer eine besondere Problematik fu¨r deren numerische Berechnung indu-
ziert, da das Verha¨ltnis von Eintrittsho¨he der Brennkammer (0.03 m) zur gesamten
Brennkammerla¨nge (1.8 m) extrem klein ist. Bild 6.12 zeigt eine Darstellung der
unteren Ha¨lfte der symmetrischen Brennkammergeometrie CV-2-0 bei einem Ach-
senverha¨ltnis 1:1, wodurch die extreme Streckung der Brennkammer veranschaulicht
wird. Da zur Auflo¨sung der turbulenten Grenzschicht und zur Erzielung einer stabi-
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Symmetrierand Brennkammerinnenraum
BK-Wand
Anstromung mit
turbulenter
Grenzschicht
..
Bild 6.12: Darstellung der unteren Brennkammerha¨lfte CV-2-0 mit 16 mm Wandsta¨rke
bei einem Achsenverha¨ltnis von 1:1
len Kopplung von Stro¨mungs- und Strukturberechnung insbesondere in Wandnorma-
lenrichtung ein sehr feinmaschiges Netz erforderlich ist, werden zur Berechnung der
Brennkammer hohe Netzknotenanzahlen beno¨tigt, wobei der erste Netzknoten einen
Wandabstand von y+ < 1 aufweisen muß. Im vorgestellten Fall besteht das Berech-
nungsnetz fu¨r das Stro¨mungsgebiet aus 60968 Knoten, wogegen fu¨r den Strukturteil
11045 Netzknoten ausreichend sind. Die Implementierung der Viereckselemente in
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das Finite-Elemente-Verfahren erlaubt die erforderliche Streckung der Elemente in
Hauptachsenrichtung. Allerdings werden durch eine zu große Netzstreckung zusa¨tz-
liche Steifigkeitsprobleme fu¨r das diskretisierte Gleichungssystem induziert, so daß
auf hohe Knotenanzahlen auch bei Hybridnetzen nicht verzichtet werden kann.
Die Durchstro¨mung des sich erweiternden Kanals fu¨hrt zu einer Beschleunigung der
Eintrittsstro¨mung von Ma = 3 bis auf u¨ber Ma = 4, wie in Bild 6.13 dargestellt.
Durch das Anwachsen der Grenzschicht, die aufgrund von Turbulenz und Expansion
schnell aufdickt, verzo¨gert sich die U¨berschallstro¨mung im hinteren Brennkammer-
bereich bei konstantem Querschnitt wieder. Das starke Anwachsen der Grenzschicht
wird verdeutlicht durch den ebenfalls in Bild 6.13 dargestellten Profilschnitt bei einer
Laufla¨nge von x = 1 m, bei der die Grenzschichtdicke fast der halben Kanalho¨he
entspricht. Der in Bild 6.14 aufgezeigte Temperaturverlauf zeigt die Abku¨hlung der
Hauptstro¨mung mit Tt = 1701 K als Folge der Expansion sowie die sich ausbilden-
de Temperaturgrenzschicht entlang der Wand. Ebenfalls dargestellt wird die Tem-
peraturverteilung innerhalb der Brennkammerwand, die aus 16 mm dickem CrNi-
Stahl (Inconel) besteht, wobei die Temperatur gleichma¨ßig von der aerodynamisch
aufgeheizten Brennkammerinnenseite auf die vorgegebenen 300 K an der a¨ußeren
Bennkammerwand abfa¨llt. Dieser fast lineare Verlauf der Temperatur innerhalb der
Wand ist im Profilschnitt der Temperatur gut sichtbar. Des Weiteren wird der starke
Einfluß der Wandku¨hlung auf die Stro¨mungsgrenzschicht deutlich. Bild 6.15 zeigt
die Verteilung der turbulenten kinetischen Energie im Stro¨mungsgebiet. Der vorge-
gebene Turbulenzgrad der Anstro¨mung entspricht Tu = 1%, daher ist der Ein-
fluß der Freistromturbulenz relativ gering. Wie die Profildarstellung zeigt, wird der
Hauptanteil der turbulenten Energie in der Grenzschicht produziert, wodurch die
turbulente kinetische Energie vom Grenzschichtaußenrand zur Wand hin anwa¨chst,
um innerhalb der viskosen Unterschicht rapide auf Null abzufallen.
Ein Vergleich der berechneten Wandverla¨ufe mit den experimentell ermittelten Da-
ten zeigt in hohem Maße konforme Ergebnisse, wie Bild 6.16 anschaulich belegt.
Dabei wurde der Totaldruck der Anstro¨mung aufgrund des Druckverlustes in der
Brennkammerzustro¨mung von dem Referenzwert pt = 3.34 MPa auf 2.33 MPa
reduziert. Bild 6.16.a zeigt den Wanddruckverlauf, der, wie oben anhand der Cha-
rakteristikentheorie erla¨utert, aufgrund der sich a¨ndernden Kanalo¨ffnungswinkel von
Expansionswellen u¨berlagert wird. Die parallele Anstro¨mung expandiert bereits im
ersten Sektor, wodurch die dargestellten Expansionswellen hervorgerufen werden, die
im weiteren Verlauf durch die zusa¨tzlichen Winkela¨nderungen mit den dort entste-
henden Expansions- bzw. Kompressionswellen interferieren. Die A¨nderung des O¨ff-
nungswinkels beim U¨bergang von Sektor 1 (γ = 0.25o) auf Sektor 2 (hier: α = 2o)
zeigt sich im Druckverlauf durch einen abrupten Druckabfall bei x = 0.3 m, wo-
hingegen sich die inverse Winkela¨nderung beim U¨bergang von Sektor 2 auf Sek-
tor 3 durch eine schwache Kompression bei x = 0.8 m bemerkbar macht. Der
Verlauf der experimentellen Daten wird durch die Berechnung sehr gut wiederge-
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Bild 6.13: Machzahlverteilung fu¨r die Brennkammergeometrie CV-2-0 (x:y = 1:5)
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Bild 6.14: Temperaturverteilung fu¨r die Brennkammergeometrie CV-2-0 (x:y = 1:5)
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Bild 6.15: Verteilung der turbulenten kinetischen Energie fu¨r die Geometrie CV-2-0
(x:y = 1:5)
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geben, allerdings weisen die Meßwerte eine starke Streuung auf, die im vorderen
Bereich durch den dort installierten Brennstoffinjektor induziert wird. Durch die
bei dreidimensionaler Betrachtungsweise in Reihe angebrachten Injektorro¨hrchen
erfolgt eine Blockierung der U¨berschallstro¨mung, die zu Bugsto¨ßen vor den Injek-
toren und zu Stoß/Stoß-Interaktionen sowie Grenzschichtablo¨sungen in den Zwi-
schenra¨umen fu¨hrt. Im weiteren Stro¨mungsverlauf legt sich die Grenzschicht wie-
der an, wodurch die Druckschwankungen reduziert werden. Der erneute Anstieg
der Meßwertstreuung in der Na¨he des Brennkammeraustritts ist ungekla¨rt und la¨ßt
auf eine unbeabsichtigte Sto¨rung der Stro¨mung in diesem Bereich schließen. Der
Einfluß der Expansionswellen ist in stark abgeschwa¨chter Form auch im Verlauf
der Wandwa¨rmestromdichte in Bild 6.16.b sichtbar, wobei der Wa¨rmestrom von
0.6 MW/m2 am Brennkammereintritt auf 0.3 MW/m2 am Austritt abnimmt. Be-
dingt durch die Abku¨hlung der Hauptstro¨mung im divergenten Brennkammerbereich
reduziert sich der Wandwa¨rmestrom dort sta¨rker, wohingegen er sich bei konstan-
tem Querschnitt ebenfalls nahezu konstant verha¨lt. Die U¨bereinstimmung des be-
rechneten Verlaufs mit dem des aus der Korrelation der experimentellen Druckdaten
gewonnenen Wa¨rmestromes ist exzellent. Die direkt gemessenen Werte werden von
dem berechneten Verlauf nur an der ersten sowie an der letzten Meßstelle getroffen,
wobei die dazwischen liegenden Meßwerte mit 0.05 MW/m2 fast eine Gro¨ßenord-
nung unterhalb der berechneten Werte sowie der Korrelationsdaten liegen.
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Bild 6.16: Berechnete Wanddruck- und Wandwa¨rmestromverteilung im Vergleich zu den
experimentell gemessenen Werten sowie der Druckkorrelation fu¨r CV-2-0
Vergleichbare Ergebnisse konnten auch fu¨r die beiden anderen Brennkammergeo-
metrien CV-1-0 und CV-1-1 ermittelt werden, allerdings wurde hierbei die drei-
schichtige Brennkammerwand, bestehend aus ZrO2, SiC und Inconel, bezu¨glich ihres
Wa¨rmeaustausches mit der Stro¨mung analysiert. In den Bildern 6.17 und 6.18 findet
sich eine Darstellung der Wanddruck- und Wandwa¨rmestromverla¨ufe im Vergleich
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zu den experimentellen Meßdaten. Die Wanddruckverla¨ufe stimmen in hohem Maße
mit den gemessenen Werten u¨berein, wobei wiederum eine hohe Streuung der Meß-
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Bild 6.17: Berechnete Wanddruck- und Wandwa¨rmestromverteilung im Vergleich zu den
experimentell gemessenen Werten sowie der Druckkorrelation fu¨r CV-1-0
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Bild 6.18: Berechnete Wanddruck- und Wandwa¨rmestromverteilung im Vergleich zu den
experimentell gemessenen Werten sowie der Druckkorrelation fu¨r CV-1-1
werte existiert. Fu¨r die Brennkammergeometrie mit der geringsten Ho¨he, CV-1-0,
wird im hinteren Bereich bei konstantem Querschnitt der Einfluß der anwachsen-
den Grenzschicht in Form eines Druckanstiegs sichtbar. Mit Ausnahme von den
Schwankungen der Druckmessungen, die sich auch in den aus der Korrelation ge-
wonnenen Wa¨rmestromdaten widerspiegeln, entspricht der berechnete Verlauf des
Wa¨rmestroms dem der Korrelation. Dagegen la¨ßt sich eine U¨bereinstimmung mit
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den experimentell ermittelten Wa¨rmestro¨men nur fu¨r den ersten Meßpunkt nachwei-
sen. Die nachfolgenden Meßstellen weisen im Vergleich zu den berechneten Werten
eine zunehmende Abweichung nach unten auf, deren Ursache nicht bekannt ist.
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Bild 6.19: Vergleichende Darstellung des Temperaturverlaufs innerhalb der dreischich-
tigen Brennkammerwand berechnet mit dem mehrdimensionalen FEM-
Programm sowie dem eindimensionalen Wa¨rmeleitungslo¨ser OMLITS der
NASA [35], wobei die dargestellten Symbole den Berechnungspunkten ent-
sprechen
Aufgrund der geringen Dicke der auf die Keramikbrennkammerwand aufgedampften
Zirkoniumdioxidschicht von nur 0.1 mm ha¨tte eine Berechnung dieser Schicht mit
Hilfe eines Finite-Elemente-Netzes extrem kleine Elemente erfordert, durch die die
Iterationsschrittweite des Strukturlo¨sers stark limitiert worden wa¨re. Aus diesem
Grund wird die ZrO2-Schicht eindimensional unter Annahme eines linearen Tempe-
raturverlaufs berechnet, was in Bezug auf ihre geringe Dicke gerechtfertigt erscheint.
In diesem Zusammenhang erfolgt die Berechnung der Temperaturleitfa¨higkeit bei
einer mittleren Referenztemperatur der Schicht. Des Weiteren gilt die Annahme,
daß die a¨ußere Stahlummantelung aufgrund ihrer sehr viel geringeren Leitfa¨higkeit
im Vergleich zu der Keramik ebenfalls eindimensional betrachtet werden kann. Bild
6.19 zeigt einen charakteristischen Temperaturverlauf innerhalb der dreischichtigen
Brennkammerwand, wobei die Wa¨rmeschutzfunktion der ZrO2-Schicht anschau-
lich durch den hohen Temperaturgradienten in dieser du¨nnen Schicht verdeutlicht
wird. Der Vergleich mit dem Temperaturverlauf des eindimensionalen nichtlinearen
Wa¨rmeleitungslo¨sers OMLITS belegt einen hohen Grad an U¨bereinstimmung zwi-
schen beiden Ansa¨tzen, wodurch die oben besprochenen Annahmen besta¨tigt wer-
den. Dabei wurde fu¨r den Vergleich ein Bereich mit geringen axialen Gradienten in
der strukturellen Temperaturverteilung gewa¨hlt, um den Einfluß der ebenen Appro-
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ximation auf den Verlauf mo¨glichst auszuschließen. Die mit dem Finite-Elemente-
Programm berechnete lineare Verteilung in der inneren und der a¨ußeren Schicht
stimmt mit ausreichender Genauigkeit mit der nichtlinearen Berechnung u¨berein.
6.4 U¨berschallbrennkammer mit Einspritzung
6.4.1 Einfluß der Wa¨rmequellenverteilung
Bevor mit der Simulation der Brennstoffeinspritzung begonnen wird, muß zuna¨chst
der Einfluß der durch die Verbrennung zugefu¨hrten Wa¨rme in Form einer Wa¨rme-
quellenverteilung nach Bild 3.2 untersucht werden. In diesem Zusammenhang wird
die Brennkammergeometrie CV-1-0 berechnet, wobei die aufgepra¨gte Wa¨rmequel-
lenverteilung einer nach Kapitel 3.4 berechneten Verbrennung mit ΦII = 0.686 ent-
spricht. Eine vergleichbare Modellierung der Verbrennung durch Wa¨rmequellen fin-
det sich auch in der ku¨rzlich vero¨ffentlichten Studie von Jacobs et al. [13], die damit
zu guten Ergebnissen gelangen. Die Darstellung in Bild 6.20 zeigt die Machzahl-
verteilung innerhalb der Brennkammer CV-1-0 mit und ohne Wa¨rmequellen, wobei
fu¨r eine bessere U¨bersicht beide Ha¨lften der symmetrisch berechneten Brennkam-
mer abgebildet werden. Ein Stromaufeinfluß der Quellenverteilung ist nicht erkenn-
bar, wohingegen im hinteren Bereich eine starke Verzo¨gerung der Stro¨mung bis in
den schallnahen Bereich zu beobachten ist. Diese Verzo¨gerung zeigt sich besonders
intensiv in der Brennkammermitte, die der Verbrennungszone entspricht, wie die
Temperaturverteilung in Bild 6.21 veranschaulicht. Zwischen Verbrennungszone und
Grenzschichtaußenrand erfolgt die Geschwindigkeitsabnahme der Stro¨mung langsa-
mer, wobei sich das Fluid aufgrund der Reduktion der kinetischen Energie zusa¨tzlich
zur zugefu¨hrten Wa¨rme langsam erhitzt. Dadurch kommt es zu einer geringfu¨gig
sta¨rkeren Temperaturbelastung der Brennkammerwa¨nde in der Na¨he des Austritts.
Der Einfluß auf die Wandgradienten bleibt allerdings durch die enge Begrenzung der
Verbrennungszone in der Brennkammermitte gering.
In den Bildern 6.22 bis 6.24 sind die Verla¨ufe entlang der Brennkammerwand fu¨r
Druck, Wa¨rmestrom und Temperatur dargestellt. Neben dem Referenzverlauf ohne
Wa¨rmequellen sind die Wandverteilung fu¨r eine Brennstoffzufuhr bei ΦI bzw. ΦII
aufgetragen. Es wird deutlich, daß die Wa¨rmezufuhr keinen Einfluß auf die Wand-
parameter stromauf der Einspritzung besitzt, was wiederum auf die Begrenzung der
Hauptwa¨rmezufuhr in der Brennkammermitte sowie die hohe Stro¨mungsgeschwin-
digkeit zuru¨ckzufu¨hren ist. Aufgrund der Wa¨rmezufuhr bei gleichbleibendem Brenn-
kammerquerschnitt kommt es zu einer Druckerho¨hung, wie sie sich auch in den
experimentell ermittelten Druckmeßdaten im Verbrennungsbereich zeigt. Aufgrund
der erho¨hten Temperatur der Hauptstro¨mung steigt in diesem Bereich sowohl der
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Bild 6.20: Machzahlverteilung fu¨r die Brennkammergeometrie CV-1-0 (a) ohne und (b)
mit Wa¨rmequellenverteilung (x : y = 0.3)
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Bild 6.21: Temperaturverteilung fu¨r die Brennkammergeometrie CV-1-0 (a) ohne und
(b) mit Wa¨rmequellenverteilung (x : y = 0.3)
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Bild 6.22: Wanddruckverlauf ohne und mit simulierter Wa¨rmezufuhr bei Brennstoffin-
jektion an Position ΦI bzw. ΦII
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Bild 6.23: Wandwa¨rmestromverlauf ohne und mit simulierter Wa¨rmezufuhr bei Brenn-
stoffinjektion an Position ΦI bzw. ΦII
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Bild 6.24: Wandtemperaturverlauf ohne und mit simulierter Wa¨rmezufuhr bei Brennst-
offinjektion an Position ΦI bzw. ΦII
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in die Wand abgegebene Wa¨rmestrom als auch die Wandtemperatur an, wobei die
maximale Erho¨hung 0.25 MW/m2 bzw. 50 K betra¨gt.
Dieser relativ geringe Einfluß der simulierten Verbrennung auf die Wandverla¨ufe von
Wa¨rmestrom und Temperatur war der Anlaß fu¨r die Implementierung des in Kapitel
3.5 erla¨uterten Wa¨rmestrahlungsmodells in den gekoppelten Stro¨mungs/Struktur-
Lo¨ser. Aufgrund der hohen Stro¨mungsgeschwindigkeit ist der konvektive und diffusi-
ve Transport von Wa¨rme aus der Verbrennungszone in den wandnahen Bereich sehr
beschra¨nkt. Dagegen entsteht aufgrund der hohen Verbrennungstemperaturen in der
Brennkammermitte eine nicht vernachla¨ssigbare Wa¨rmestrahlung, die zur Wa¨rmebe-
lastung der Struktur beitra¨gt. Die mit Hilfe des in Kapitel 3.5 beschriebenen Strah-
lungsmodells ermittelten Wa¨rmestromdichten liegen im vorliegenden Testfall zwi-
schen 5 und 10% der Gesamtwa¨rmestromdichte im Bereich der Verbrennungszone.
6.4.2 Brennstoffeinspritzung
In Kapitel 6.4.1 wurde gezeigt, daß die Wa¨rmezufuhr aufgrund der Verbrennung im
U¨berschallstrom einen auf die Brennkammermitte beschra¨nkten Einfluß besitzt, wo-
gegen im Bereich der Wa¨nde nur eine geringe und stromauf der Wa¨rmezufuhr keiner-
lei Auswirkung nachweisbar ist. Dies resultiert vor allem aus der hohen Stro¨mungs-
geschwindigkeit, die die Ausbreitungen von Sto¨rungen transversal oder entgegen der
Stro¨mungsrichtung nur in geringem Maße zula¨ßt. Dagegen besitzt die transversale
Einspritzung in einen U¨berschallstrom einen ausgepra¨gten Einfluß auf die Haupt-
stro¨mung, wie in Kapitel 5.4.3 dargelegt wurde. Die Analyse der Testbrennkammer
ΦI=0.678 Tinj=280K T
aussen
=300K Inconel, 16mm
Symmetrierand Warmezufuhr durch Verbrennung
..
Anstromung
mit turbulenter
Grenzschicht
..
Bild 6.25: Schematische Darstellung der Testbrennkammer CV-2-0 mit Einspritzung und
Wa¨rmequellenverteilung
soll daher abschließend unter dem Einfluß von Einspritzung und Wa¨rmezufuhr erfol-
gen. Zu diesem Zweck wird die Geometrie CV-2-0 mit einer 16 mm dicken Stahlwand
berechnet, wobei die Brennstoffzufuhr an Position Eins (ΦI = 0.678) durch die so-
nische Einspritzung eines kalten Luftstroms (Tinj = 280 K) und die Verbrennungs-
simulation durch das Wa¨rmequellenmodel aus Kapitel 3.4 erfolgt. Bild 6.25 zeigt
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eine schematische Darstellung des berechneten Testfalls, wobei sich die Ma0 = 3.0
Anstro¨mung aus den experimentell ermittelten Gro¨ßen fu¨r Druck (pt,0 = 2.33 MPa)
und Temperatur (Tt,0 = 1701 K) ergibt, wa¨hrend die Grenzschichtdicke (δ0 = 1 mm)
aus dem gemessenen Luftmassenstrom resultiert. Die Simulation der Einspritzung
erfolgt unter der Annahme eines konstanten Enthalpiestroms sowie eines konstanten
A¨quivalenzverha¨ltnisses von Hauptstrom zu Einblasung. Daraus berechnet sich ein
Einspritzdruck fu¨r Luft von pt,inj = 1.603 MPa und eine Schlitzbreite fu¨r die zwei-
dimensionale Einblasung von 1.4 mm. Zusa¨tzlich wird der am Austrittsrand vorzuge-
bende Gegendruck aus dem sich im U¨berschall befindlichen Anteil der Grenzschicht
am Austritt extrapoliert. Daneben erfolgen die Berechnungen, die die Struktur be-
treffen, unter der Annahme, daß die seitlichen Begrenzungswa¨nde adiabat sind und
die untere Brennkammerwand isotherm auf Umgebungstemperatur (Taussen = 300
K) gehalten wird. Entlang der Kontaktfla¨che von Stro¨mung und Struktur gilt die
Kopplungsbedingung (3.62), wohingegen die Knoten innerhalb der Einspritzo¨ffnung
eine konstante Temperatur von Tinj = 280 K aufweisen.
0 0.5 1 1.5
-0.05
-0.025
0
0.025
0.05
280 400 520 640 760 880 1000 1120 1240 1360 1480 1600
y [m]
x [m]
T [K]
ΦI
Bild 6.26: Temperaturverteilung bei senkrechter Wandeinspritzung mit ΦI = 0.678
(x:y = 1:5)
Bild 6.26 zeigt eine Verlaufsdarstellung der Temperatur in der berechneten unte-
ren Ha¨lfte der symmetrischen Brennkammer sowie der angrenzenden Brennkammer-
wand. Die Einblasung des Luftmassenstroms ist durch die Stoß/Grenzschicht- bzw.
Stoß/Stoß-Interaktion mit den entsprechend hohen Temperaturen gekennzeichnet.
Stromab der Einspritzung ist eine starke Abku¨hlung der Stro¨mung entlang der Wand
zu finden, die aus einer Vermischung mit dem kalten eingespritzen Luftstrom resul-
tiert. Die ermittelte Verbrennungszone ist a¨hnlich wie im vorhergehenden Kapitel auf
eine Region in der Brennkammermitte beschra¨nkt, wobei diese relativ weit zum Aus-
trittsrand hin gelagert ist. Die im Verlauf der Einspritzo¨ffnung konstant gehaltene
Strukturtemperatur von 280 K agiert als Wa¨rmesenke fu¨r die Struktur, woraus eine
Wandtemperaturverteilung mit relativ niedrigen Werten resultiert, die einen deut-
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lichen Gradienten in unmittelbarer Na¨he der Einblaso¨ffnung aufweist. Aufgrund der
Stoß/Grenzschicht-Interaktion erfolgt die gro¨ßte thermische Belastung nur wenig
stromauf der Einspritzung. Da die Einspritzung selbst durch die ka¨lteste Wandtem-
peratur (TW = 280 K) gekennzeichnet wird, kommt es in diesem Bereich zu hohen
thermischen Spannungen (siehe Kapitel 6.5). In Bild 6.27 ist das Interaktionsgebiet
stromauf der Einblasung durch einen besonders hohen Anteil an turbulenter Energie
gekennzeichnet, da die turbulente kinetische Energie u¨berwiegend im Bereich von
Sto¨ßen und Scherschichten generiert wird. Des Weiteren kommt die nachfolgende
Vermischung der Hauptstro¨mung mit dem eingeblasenen Luftmassenstrom in der
Abbildung der turbulenten Energie zur Darstellung, insbesondere im Gegensatz zu
dem niedrigen Turbulenzgrad (Tu0 = 1%) der Hauptstro¨mung. In diesem Zusam-
menhang muß allerdings die in y-Richtung gestreckte Darstellung des Berechnungs-
gebiets beru¨cksichtigt werden, wodurch die Scherschicht weitaus breiter erscheint,
als sie in Realita¨t ist.
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Bild 6.27: Verteilung der turbulenten kinetischen Energie bei senkrechter Wandeinsprit-
zung mit ΦI = 0.678 (x:y = 1:5)
Einen guten U¨berblick u¨ber das komplexe Stro¨mungsgebiet in der na¨heren Um-
gebung der Einblasung zeigt die Darstellung der Machzahlverteilung in Bild 6.28,
bei der das Berechnungsgebiet entlang der Symmetrielinie gespiegelt aufgetragen
wurde. Die Einblasung der Luft bei xI = 388 mm ist durch die bereits bekannte
faßfo¨rmige Expansion der Luft gekennzeichnet. Stromauf der Einblasung zeigt sich
eine große Ablo¨seblase, die einen Separationsstoß bewirkt. Die Separationssto¨ße der
oberen und der unteren Ablo¨seblase vereinigen sich in der Brennkammermitte in
Form einer Mach-Reflexion, wodurch dort lokal ein Unterschallgebiet entsteht. Die-
ses Unterschallgebiet wird bedingt durch die starke Blockierung der Hauptstro¨mung
im Rahmen der Einspritzung, welche wiederum eine direkte Folge der beengten
Querschnittsverha¨ltnisse innerhalb der Brennkammer ist. Die zweidimensionale nu-
merische Simulation eines noch ho¨heren Einspritzdruckes ha¨tte vermutlich zu ei-
ner Blockierung der Gesamtstro¨mung gefu¨hrt, da aufgrund der angewandten A¨hn-
106 KAPITEL 6. U¨BERSCHALLTESTBRENNKAMMER
lichkeitsbedingungen von eingeblasenem Luftstrom einerseits und experimentell zu-
gefu¨hrtem Brennstoffmassenstrom andererseits der simulierte Luftmassenstrom sehr
viel gro¨ßer ist, als der eigentliche H2-Massenstrom, insbesondere da Wasserstoff eine
sehr hohe Ku¨hlkapazita¨t (cp) besitzt. Das ra¨umlich eng begrenzte Unterschallgebiet
mu¨ndet direkt im Anschluß durch die Querschnittsverengung aufgrund der oberen
und unteren Ablo¨seblasen wieder in ein U¨berschallgebiet, wodurch es zur Ausbil-
dung einer Scherschicht zwischen Ablo¨seblase und Hauptstro¨mung kommt. Stromab
der Einblasung findet sich ebenfalls eine Ablo¨seblase, die aber im Vergleich zur vor-
deren Ablo¨sung einen gro¨ßeren Einfluß nur auf den wandnahen Bereich besitzt. Die
erneute Verzo¨gerung der Hauptstro¨mung in diesem Bereich resultiert aus dem Re-
kompressionstoß des Wiederanlegens. Nachfolgend wird die Stro¨mung aufgrund des
sich erweiternden Querschnittes beschleunigt, welcher sowohl durch die Geometrie
der Testbrennkammer als auch durch das Wiederanlegen der Stro¨mung bedingt wird.
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Bild 6.28: Machzahlverteilung in der Umgebung der transversalen Einspritzung des kal-
ten Luftmassenstroms
Eine Darstellung des Berechnungsnetzes in der Umgebung der Einspritzung zeigt
Bild 6.29, wobei die Einblaso¨ffnung von zwei Balken markiert wird. Der wandna-
he Bereich der Stro¨mung ist dabei mit einem strukturierten Netz bestehend aus
Viereckselementen mit 41 Knoten in Wandnormalenrichtung diskretisiert, die einen
Streckungsfaktor von 1.1 in y-Richtung aufweisen. So wird eine hohe Knotendichte
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entlang der Grenze zwischen Stro¨mung und Struktur erzielt. Oberhalb des struktu-
rierten Netzes ist ein Teil des unstruktierten Berechnungsnetzes mit Dreieckselemen-
ten zu sehen, das im Bereich der Einspritzo¨ffnung verfeinert wurde. Der U¨bergang
zwischen beiden Netztypen erfolgt durch Elemente gleicher Gro¨ßenordnung, um eine
Verfa¨lschung der Stro¨mungsberechnung durch eine Diskrepanz in der Diskretisierung
zu vermeiden. Unterhalb des strukturierten Unternetzes findet sich das unstruk-
turierte Berechnungsnetz der Struktur, wobei die Gro¨ßenverha¨ltnisse benachbarter
Elemente hier weniger kritisch zu bewerten sind, da die numerische Lo¨sung der
Wa¨rmleitungsgleichung in Festko¨rpern sehr viel stabiler ist als die fu¨r das System
von Erhaltungsgleichungen turbulenter kompressibler Stro¨mungen.
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Bild 6.29: Ausschnitt aus dem Berechnungsnetz in der na¨heren Umgebung der durch zwei
Querbalken gekennzeichneten Einspritzo¨ffnung
Anhand der Wandverla¨ufe von Druck, Wa¨rmestrom und Temperatur kann eine ge-
nauere Analyse des Einflusses der simulierten Verbrennung auf die berechnete Brenn-
kammerstro¨mung vorgenommen werden. Bild 6.30 stellt den ermittelten Wanddruck-
verlauf den experimentell erfaßten Ergebnissen gegenu¨ber, wobei ein hohes Maß an
U¨bereinstimmung zwischen beiden Verla¨ufen sichtbar wird. Die Berechnung ergibt
eine weitgehend ungesto¨rte Stro¨mung innerhalb des ersten Brennkammersegments,
die sich in einem konstanten Wanddruckverlauf a¨ußert, wogegen die experimentell
ermittelten Meßwerte in diesem Bereich ein gewisses Maß an Streuung aufweisen.
Wie bereits in Kapitel 6.2 dargestellt, wird diese Streuung der Meßwerte bedingt
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durch dreidimensionale Effekte und durch die Interaktion der Stro¨mung mit den
Einspritzvorrichtungen, die in der Berechnung nicht beru¨cksichtigt werden. In der
unmittelbaren Umgebung der Einblasung ergibt sich wiederum der beschriebene
charakteristische Druckverlauf mit dem abrupten Druckanstieg u¨ber den Separa-
tionsstoß, einem nachfolgenden Druckplateau im Bereich des vorderen prima¨ren
Wirbels sowie einem zweiten ausgepra¨gteren Druckmaximum beim Zusammentref-
fen des Prima¨r- und Sekunda¨rwirbels. Der leichte Druckabfall direkt vor dem ersten
Druckanstieg ist mo¨glicherweise eine numerische U¨berschwingung mangels ausrei-
chender Da¨mpfung, da hier die lokale Machzahl gegen Null tendiert und somit die
numerische Viskosita¨t trotz des deutlichen Druckgradienten nur minimal wirksam
ist (vgl. Kapitel 4.6.1). Der erwartete Druckabfall stromab der Einspritzung wird
u¨berlagert von einer Reflexion der Kompression resultierend aus der oberen Ein-
spritzung an der unteren Brennkammerwand. Diese Reflexion ist relativ ausgepra¨gt
und zieht einige weitere Reflexionen nach sich, deren Amplituden aber zunehmend
schwa¨cher werden. Ein Vergleich mit den experimentell ermittelten Daten deutet
darauf hin, daß durch die Berechnung die vordere Ablo¨seblase zu groß ermittelt
wird. Auch das berechnete Druckmaximum scheint u¨berho¨ht, da es ebenfalls eine
Folge des ho¨heren eingespritzten Massenstroms bedingt durch die Simulation mit
Luft anstatt Wasserstoff ist. Im hinteren Bereich der Brennkammer tritt aufgrund
der Wa¨rmezufuhr durch die Verbrennung ein Druckanstieg auf, der weitgehend mit
dem experimentell ermittelten Verlauf u¨bereinstimmt. Insgesamt la¨ßt sich feststel-
len, daß insbesondere im Hinblick auf die Dreidimensionalita¨t des Experiments und
die eingefu¨hrten Modellannahmen fu¨r Brennstoffzufuhr und Verbrennung eine sehr
gute U¨bereinstimmung von numerischer Simulation und Experiment erzielt wird.
Ein weiterer Beleg dafu¨r findet sich in dem in Bild 6.31 dargestellten Verlauf der
Wandwa¨rmestromdichte, der die experimentell ermittelten Werte weitestgehend ge-
nau trifft. Trotz der geringen Anzahl der Meßvorrichtungen und der quantitati-
ven Unsicherheit der Meßergebnisse ist die hier erzielte exzellente U¨bereinstim-
mung als ein deutliches Indiz dafu¨r zu werten, daß die Berechnung des gekoppel-
ten Wandwa¨rmestroms in der Gro¨ßenordnung und im generellen Verlauf korrekt
erfolgt. Dabei entspricht der Ort des ersten Wa¨rmestrommaximums dem in Bild
6.32 aufgezeigten Wandtemperaturmaximum und resultiert aus dem Auftreffen des
Separationsstoßes. Dieser Punkt entspricht in etwa einem Staupunkt der Stro¨mung,
an dem Temperatur und Wa¨rmestrom ein Maximum aufweisen. Heiser [2] emp-
fiehlt folgende empirische Korrelation zur Abscha¨tzung des Wa¨rmestrommaximums
q˙W,pk bei Stoß/Grenzschicht-Interaktion mit Ablo¨sung: q˙W,pk/q˙W,1 = (p2/p1)
0.85. Da-
bei entsprechen p1 und q˙W,1 dem statischen Druck bzw. dem Wandwa¨rmestrom
vor dem Stoß sowie p2 dem Druck hinter dem Stoß. Im vorliegenden Fall ergibt
sich fu¨r das Druckverha¨ltnis u¨ber den Separationsstoß 3.42 und dementsprechend
ein zu erwartendenes Wa¨rmestrommaximum von q˙W,pk = 1.7 MW/m
2, woraus ei-
ne weitgehende U¨bereinstimmung der Korrelation mit dem berechneten Wert von
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Bild 6.30: Vergleich des berechneten Wanddruckverlaufes mit den experimentell ermit-
telten Meßergebnissen
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Bild 6.31: Vergleich des berechneten Wandwa¨rmestromverlaufes mit den experimentell
ermittelten Meßergebnissen
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Bild 6.32: Berechneter Temperaturverlauf entlang der Kontaktfla¨che von Stro¨mung und
Struktur
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1.6 MW/m2 resultiert. Das zweite, aus der Darstellung herauslaufende Maximum
des Wa¨rmestroms ist numerisch bedingt und kennzeichnet die Einblaso¨ffnung, an
der der Wandwa¨rmestrom nicht existiert und sich dadurch eine Diskontinuita¨t er-
gibt. Stromab der Einspritzung fa¨llt der Wa¨rmestrom fast auf Null ab, da die kalte
eingeblasene Luft die Stro¨mung in Wandna¨he dominiert und, wie die Darstellung
der Wandtemperatur zeigt, eine Erwa¨rmung der Struktur nur langsam einsetzt. Ein
leichter Anstieg des Wa¨rmestromes ergibt sich durch das Wiederanlegen der Grenz-
schicht, jedoch fa¨llt anschließend der Wa¨rmestrom erneut ab, da die sich ausbildende
Grenzschicht u¨berwiegend kalte eingeblasene Luft entha¨lt. Erst durch die Reflexion
des Separationsstoßes stromab kommt es zu einer deutlichen Durchmischung von
kalter eingeblasener Luft mit dem Hauptstrom, wodurch der Wa¨rmestrom wieder
ansteigt. Im hinteren Bereich der Brennkammer wird auch im Wandwa¨rmestrom der
Einfluß der durch die Quellenverteilung zugefu¨hrten Wa¨rme in einem langsamen An-
stieg des Verlaufs sichtbar. Der korrespondierende Verlauf der Wandtemperatur mit
einem Maximum von TW,max = 740 K ist moderat, da durch die konstante Tempe-
ratur der Einspritzo¨ffnung von 280 K eine deutliche Wa¨rmesenke in der Struktur
vorhanden ist, die das gesamte Temperaturfeld innerhalb der Brennkammerwand
beeinflußt. Dagegen treten innerhalb des Experiments lokal ho¨here Spitzentempera-
turen auf, da die Ku¨hlung durch die kalte Brennstoffzuleitung dreidimensional be-
trachtet nicht entsprechend effektiv arbeitet. Fu¨r eine genauere Analyse wa¨ren daher
entweder eine ra¨umliche Simulation oder aber experimentell ermittelte Wandtem-
peraturverla¨ufe erforderlich. Allerdings finden sich in einer ku¨rzlich vero¨ffentlichten
Studie [24] bezu¨glich einer numerisch und experimentell untersuchten U¨berschall-
brennkammer Wandtemperaturen von TW = 670 K innerhalb der vorderen Brenn-
kammerha¨lfte bei einer vergleichbaren Anstro¨mung mitMa = 2.7. Fu¨r den hinteren
Brennkammerbereich werden keine Wandtemperaturmeßwerte genannt.
6.5 Spannungs-Dehnungs-Analyse der Brennkam-
merwand
Bei Design und Entwicklung eines neuen Antriebs ist es von Bedeutung, nicht nur
zu gewa¨hrleisten, daß die Maximaltemperatur der Struktur unterhalb der kritischen
Materialtemperatur verbleibt, sondern es mu¨ssen auch die durch die Temperaturgra-
dienten, sowohl ra¨umlich als auch zeitlich, hervorgerufenen thermischen Spannungen
beru¨chsichtigt werden. Dies ist insbesondere ein wichtiges Kriterium bei der Mate-
rialauswahl, da die temperaturabha¨ngigen Materialwerte entscheidend sind fu¨r die
Reaktion der Struktur auf eine spezifische Temperaturverteilung. Fu¨r die Analyse
thermisch und mechanisch hochbeanspruchter Maschinenteile kommen u¨berwiegend
Finite-Elemente-Methoden zum Einsatz, wobei auf diesem Gebiet viele hochent-
wickelte kommerzielle FEM-Programme vorhanden sind, die einen benutzerfreund-
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lichen und effizienten Einsatz erlauben [122]. Aus diesem Grund ist in der vorliegen-
den Arbeit davon abgesehen worden, ein selbstentwickeltes Spannungs-Dehnungs-
Analyseprogramm in den FEM-Code zu implementieren. Stattdessen generiert das
entwickelte FEM-Programm einen Ausgabedatensatz, der mit dem kommerziellen
FEM-Programmsystem ABAQUS [123] weiterverarbeitet wird. Dabei u¨bernimmt
ABAQUS die berechnete Temperaturfeldverteilung sowie die Randbedingungen und
das generierte Strukturnetz, um eine weiterfu¨hrende Spannungs-Dehnungs-Analyse
der thermisch belasteten Struktur statisch durchzufu¨hren.
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Bild 6.33: Thermische Vergleichsspannung und resultierende Dehnungen fu¨r die Brenn-
kammergeometrie CV-2-0 bei Brennstoffeinspritzung mit ΦI = 0.678
Im Folgenden wird eine solche statisch thermoelastische Analyse exemplarisch fu¨r die
im vorhergehenden Kapitel vorgestellte Brennkammergeometrie CV-2-0 mit Simula-
tion der Verbrennung dargestellt. Aufgrund der ermittelten ma¨ßigen Temperaturen
wird dabei von einem linearen thermoelastischen Verhalten ausgegangen, bei der
mittels des um thermische Dehnungen erweiterten Hookeschen Gesetzes ein direk-
ter Zusammenhang zwischen thermischer Spannung und resultierender elastischer
Dehnung hergestellt werden kann [124]. Insbesondere soll die U¨bertragungsmo¨glich-
keit zwischen dem gekoppelten Stro¨mungs/Struktur-Lo¨ser und der kommerziellen
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Auswertesoftware ABAQUS verdeutlicht werden. Ist diesem Zusammenhang ist be-
sonders zu erwa¨hnen, daß Finite-Elemente-Verfahren gut geeignet sind, sowohl ther-
mische als auch strukturelle Analysen durchzufu¨hren, wobei durch die Anwendung
desselben Verfahrens fu¨r beide Auswertungen ein effizientes und konservativ formu-
liertes Interface entsteht [125].
Bild 6.33 zeigt das bereits in Kapitel 6.4.2 vorgestellte berechnete Temperaturfeld
der unteren Brennkammerwand mit Einspritzung, das als Startbedingung in das
kommerzielle FE-Programm eingelesen wurde. Auf die zusa¨tzliche Aufpra¨gung der
a¨ußeren Druckspannungen kann verzichtet werden, da die Druckbelastung maximal
0.3 N/mm2 entspricht, was weit unterhalb der thermisch erzeugten Spannungen
liegt, die ebenfalls in Bild 6.33 dargestellt werden. Fu¨r die mechanische Einspan-
nung wurde am Brennkammereintritt ein Festlager gewa¨hlt, da die Brennkammer
hier an die Zuleitung angeflanscht ist. Der Brennkammeraustritt ist mit einer Losla-
gerung versehen, der die Montage der Testbrennkammer auf einer in Hauptachsen-
richtung beweglichen Halterung simuliert, wie sie in Bild 6.34 dargestellt wird. Die
Veranschaulichung der Ergebnisse der Spannungsanalyse erfolgt unter Verwendung
der Vergleichsspannung σV =
1√
2
·
√
σ21 − σ22 nach von Mises [124], wobei σ1 und σ2
die Hauptspannungen sind. Ebenfalls aus Bild 6.33 ersichtlich, sind die ermittelten
Gesamtdehnungen dg der Brennkammerstruktur, die aus dem aufgepra¨gten Tempe-
raturfeld resultieren. Aufgrund der stark gestreckten Geometrie der Brennkammer
ergeben sich u¨berwiegend Dehnungen in Querrichtung. Die ermittelten Spannungen
und Dehnungen entsprechen dabei in ihrer Gro¨ßenordnung den bei NASA Langley
ermittelten linear-elastischen Beanspruchungen des Hypersonic Research Engine bei
vergleichbaren Bedingungen mit Maximalspannungen im Bereich von σV = 500
N/mm2 [27].
Bild 6.34: Montagedarstellung der Testbrennkammer auf dem connected-pipe Pru¨fstand
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6.6 Reibungsbeiwert
Bisher ist die Analyse des Reibungsbeiwertes cf zugunsten anderer Wandparameter,
insbesondere der Wandwa¨rmestromdichte, zuru¨ckgestellt worden. Aufgrund der ex-
tremen Bedingungen in Hochenthalpie-U¨berschallstro¨mungen ist der Reibungsbei-
wert experimentell schwer zu ermitteln, obwohl experimentelle Testdaten dringend
zur Validierung von empirischen Korrelationen und numerischen Berechnungen be-
no¨tigt werden. Dies ist insbesondere deshalb der Fall, da in U¨berschallstro¨mun-
gen insgesamt kleine Reibungsbeiwerte auftreten und schon geringe A¨nderungen
dieses Wertes einen großen Einfluß auf den Widerstand und damit auf den erziel-
baren Schub des Triebwerks haben. Fu¨r einen integrierten Scramjet-Antrieb bei
Ma∞ = 6.4 Anstro¨mung betra¨gt der reibungsbedingte Widerstand 47% des Ge-
samtwiderstandes [20] und bei einer Ma∞ = 4.0 Anstro¨mung etwa 44% [126]. Die
Genauigkeit numerisch ermittelter Reibungskra¨fte ist limitiert durch die verwendete
Turbulenzmodellierung, da die turbulenten Effekte zusammen mit den Kompressi-
bilita¨tseffekten in U¨berschallstro¨mungen die Wandreibung maßgeblich beeinflussen,
zumal die verfu¨gbaren Computerressourcen den Einsatz von direkter numerischer
Simulation der Turbulenz in Stro¨mungen hoher Reynoldszahlen nicht erlauben [47].
Bild 6.35 zeigt den berechneten Verlauf des Reibungsbeiwertes innerhalb der Test-
brennkammer CV-1-0, wobei cf am Brennkammereintritt etwa einem Wert von
0.0025 entspricht und im Folgenden bis zu einem Wert unterhalb von 0.001 stetig
abfa¨llt. Ebenfalls aufgetragen sind die Reibungsbeiwerte, die sich bei der Simulation
einer Verbrennung mit Hilfe von Wa¨rmequellen ergeben, wobei zwischen einer Ein-
spritzung an Position I bzw. II unterschieden wird. Dabei zeigt sich deutlich, daß
aufgrund der simulierten Wa¨rmezufuhr durch die Verbrennung der Reibungsbeiwert
leicht ansteigt. Zwar bewirkt die Verbrennung einen Anstieg der Wandtempera-
tur in diesem Bereich, was entsprechend der Reynoldsanalogie zu einer Abnahme
von cf fu¨hrt, ausschlaggebend fu¨r das Verhalten des Reibungsbeiwertes ist jedoch
das Verha¨ltnis von Wandtemperatur TW zur Grenzschichtaußentemperatur Te. Nach
Anderson [119] bewirkt eine Abnahme von TW/Te, wie im vorliegenden Fall durch
die sta¨rkere Erwa¨rmung der Hauptstro¨mung, eine Zunahme des Reibungsbeiwertes.
Diese Entwicklung wird noch versta¨rkt durch die Verzo¨gerung der Hauptstro¨mung,
die zu einer Abnahme der Kompressibilita¨tseffekte fu¨hrt und somit ebenfalls eine
Zunahme des Reibungsbeiwertes zur Folge hat.
Die in Kapitel 6.2.2 beschriebene Druck-Wa¨rmestrom-Korrelation kann mit Hilfe der
erweiterten Reynoldsanalogie auch zur Abscha¨tzung des Reibungsbeiwertes herange-
zogen werden. Der so ermittelte Verlauf von cf ist ebenfalls in Bild 6.35 aufgetragen,
wobei die berechneten und die empirisch aus den Meßdaten ermittelten Reibungsbei-
werte fu¨r den vorderen Brennkammerbereich in hohem Maße u¨bereinstimmen. Mit
zunehmender Laufla¨nge der Grenzschicht nehmen allerdings die Korrelationsdaten
weniger stark ab, so daß sie am Brennkammeraustritt einen Wert von ca. 0.0013 er-
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reichen. Die Ursache dieser Diskrepanz ist nicht bekannt, eventuell wird sie durch die
x [m]0 0.5 1 1.5
0
0.001
0.002
0.003
0.004
FEM, q-ω TM, Φ = 0
FEM, q-ω TM, ΦI = 0.686
FEM, q-ω TM, ΦII = 0.686
Exp. Druck-Korrelation
cf
CV-1-0 pt = 2.37 MPa Tt = 1755 K
v.Driest II + Hochenthalpiekorrektur
Bild 6.35: Verlauf des Reibungsbeiwertes ohne und mit simulierter Wa¨rmezufuhr bei
Brennstoffinjektion an Position ΦI bzw. ΦII im Vergleich zu der experimentel-
len Druck-Korrelation [30] sowie einer empirischen Abscha¨tzung fu¨r die ebene
Platte, basierend auf der van Driest-II-Theorie mit Hochenthalpiekorrekturen
[127]
sich erweiternde Geometrie der Brennkammer bedingt verursacht. Untersuchungen
von Arnette et al. [128] zufolge, resultiert ein positiver O¨ffnungswinkel bei einer tur-
bulenten U¨berschallgrenzschicht in einer Stabilisierung der Grenzschicht aufgrund
der erzeugten Druckgradienten in Wandnormalen- und Stro¨mungsrichtung sowie in
einer generellen Abnahme der kleineren turbulenten Wirbelstrukturen, wodurch es
zu einer Reduzierung des Reibungsbeiwertes kommt. In einer ku¨rzlich vero¨ffentlich-
ten Studie von Luker et al. [47] wurde durch umfangreiche experimentelle Messungen
belegt, daß diese Reduktion des Reibungsbeiwertes durch entsprechende Druckgra-
dienten sowie konvex verlaufende Stromlinien auch durch eine nachfolgende negative
Wandkru¨mmung, wie im vorliegenden Fall, nicht mehr ausgeglichen wird. Schließ-
lich kommt in Bild 6.35 eine empirische Abscha¨tzung des Reibungsbeiwertes an der
ebenen Platte zur Darstellung, die von Hazelton et al. [127] auf der Basis der van
Driest-II-Theorie mit zusa¨tzlichen Hochenthalpiekorrekturen entwickelt und erfolg-
reich fu¨r die Abscha¨tzung von cf -Werten in Scramjet-Brennkammern angewandt
wurde. Dabei ergibt sich wiederum ein mit zunehmender Brennkammerlaufla¨nge
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u¨berho¨hter Reibungsbeiwert, der auf dem oben bereits angesprochenen Einfluß der
Expansion auf die Grenzschicht beruht.
Tab. 6.1: Direkte Messungen von Reibungsbeiwerten in U¨berschallstro¨mungen
Meßort Ma0 pt [MPa] Tt [K] cf Literatur
Gekru¨mmte Wa¨nde 2.7 0.2 294 0.001 - 0.0022 [47]
Brennkammer 3.3 1.9 - 2.75 3222 - 4667 0.0005 - 0.0053 [129]
Brennkammer 3.3 5.51 2222 0.001 - 0.005 [130]
Kalibrierung 3.0 0.9 620 0.0014 [131]
Brennkammer 3.2 2.7 3500 0.0026 [132]
Direkte Messungen von Reibungsbeiwerten in U¨berschallbrennkammern mit Hilfe
von hochentwickelten Meßsensoren wurden bereits in verschiedenen Vero¨ffentlichun-
gen publiziert [47, 129, 130, 131, 132, 133]. Einige der so gewonnenen Ergebnisse sind
in Tabelle 6.1 zusammengefaßt, wobei die weite Streuung der Reibungsbeiwerte die
Schwierigkeiten bei den Messungen verdeutlicht. Zusa¨tzlich geben z. B. Chadwick et
al. [129] einen relativen Fehler fu¨r die von ihnen ermittelten Reibungsbeiwerte an, der
in der Gro¨ßenordnung von 20% liegt. Der U¨berblick u¨ber die vorhandenen Meßdaten
zeigt deutlich, daß die Validierung berechneter Reibungsbeiwerte in Hochenthalpie-
U¨berschallstro¨mungen anhand von Meßdaten problematisch ist. Daher la¨ßt sich ge-
nerell fu¨r die vorliegenden Berechnungen nur feststellen, daß die Reibungsbeiwerte
innerhalb der zu erwartenden Gro¨ßenordnungen liegen und ihr Verlauf physikalisch
stringent erscheint. Anders verha¨lt es sich mit den gewonnenen Wa¨rmestromdaten.
Zwar sind auch die direkten Messungen von Wandwa¨rmestro¨men in Hochenthalpie-
U¨berschallstro¨mungen zumeist mit hohen relativen Fehlern behaftet [113, 126], den-
noch finden sich sowohl aufgrund der anwendbaren Meßverfahren als auch aufgrund
der Quantita¨t der Wa¨rmestro¨me eine Vielzahl an zuverla¨ssigen, experimentell er-
mittelten Daten [18, 19, 21, 24, 134].
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Kapitel 7
Zusammenfassung und Ausblick
Zur Berechnung der thermischen Interaktion zwischen einer heißen U¨berschallbrenn-
kammerstro¨mung und der umgebenden Triebwerksstruktur wurde ein numerisches
Simulationsprogramm entwickelt. Ziel war es, durch dieses Verfahren eine verbesser-
te Vorhersage von thermischer Belastung und Ku¨hlungsanforderungen bei Scramjet-
Brennkammern zu erhalten. Diese Zielsetzung konnte durch die konsequente Anwen-
dung eines gemeinsamen FEM-Lo¨sungsalgorithmus fu¨r die Erhaltungsgleichungen
von Stro¨mung und Struktur erfolgreich umgesetzt werden. Der Einsatz des Finite-
Elemente-Verfahrens erlaubt bereits eine gekoppelte Generierung der Berechnungs-
gitter fu¨r Stro¨mung und Struktur. Des Weiteren ist die Formulierung der Kopp-
lungsbedingung konservativ, da eine identische Diskretisierung an der Schnittstelle
beider Bereiche vorliegt. Um das steife Gesamtsystem von Erhaltungsgleichungen
numerisch stabil zu lo¨sen, wurde eine entsprechend angepaßte Kopplungsbedingung
entwickelt und u¨ber das Randintegral der schwach formulierten Galerkin-Wichtung
implementiert.
Die Simulation der heißen U¨berschallstro¨mung innerhalb einer Brennkammer wur-
de durch die Integration der Navier-Stokes-Gleichungen fu¨r eine Einstoffstro¨mung
realisiert. Die Einspritzung mußte dabei durch einen kalten Luftstrom simuliert wer-
den. Die Wa¨rmezufuhr in der Stro¨mung aufgrund der Verbrennung wurde mit Hilfe
eines ebenen Wa¨rmequellenmodells simuliert. Aufgrund der Einspritzung und der
Verbrennungsvorga¨nge ergeben sich in der Brennkammer starke Druckgradienten,
die zur Ablo¨sung der Wandgrenzschichten fu¨hren. Bei der Berechnung fand daher
ein Low Reynoldsnumber q − ω Turbulenzmodell Anwendung. Fu¨r die zeitliche In-
tegration der explizit formulierten Diskretisierung wurde ein stabilita¨tsoptimiertes
5-Schritt Runge-Kutta-Verfahren implementiert.
Die numerische Simulation von Stro¨mugen bei hohen Reynoldszahlen erfordert im
Bereich der Wandgrenzschichten stark gestreckte Elemente. Die Streckungsanforde-
rung intensiviert sich zusa¨tzlich bei der Berechnung turbulenter Stro¨mungen, da zur
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Bestimmung der Wandgradienten die viskose Unterschicht der turbulenten Grenz-
schicht aufgelo¨st werden muß. Dadurch bedingt, ergibt sich eine Forderung fu¨r die
maximale Ho¨he des wandna¨chsten Elements in Wandnormalenrichtung, die beson-
ders bei geku¨hlten Wa¨nden sehr restriktiv ist. Im Rahmen der vorliegenden Arbeit
wurde gezeigt, daß die erforderlichen Streckungsfaktoren mit Hilfe von Dreiecks-
elementen nicht mehr realisiert werden ko¨nnen. Daher wurde der Netzgenerator
dahingehend erweitert, daß hybride Diskretisierungsgitter erzeugt werden ko¨nnen,
die neben einer unstrukturierten adaptiven Vernetzung mit Dreieckselementen auch
semi-strukturierte Unternetze mit Viereckselementen unterstu¨tzen. Zusa¨tzlich wurde
die Diskretisierung fu¨r Viereckselemente in den Lo¨sungsalgorithmus implementiert
und das Postprocessing entsprechend angepaßt.
Die komplexen Zusammenha¨nge innerhalb einer U¨berschallbrennkammer, die in
der numerischen Simulation in einer Vielzahl von Modellen Ausdruck finden, ma-
chen eine Interpretation gewonnener Ergebnisse schwierig. Daher fanden umfangrei-
che Untersuchungen und Validierungsrechnungen an Stro¨mungspha¨nomenen statt,
die ein Teilproblem der gekoppelten Brennkammerstro¨mung und -struktur darstel-
len. Der neuentwickelte strukturelle Wa¨rmeleitungslo¨ser wurde anhand mehrerer
Testfa¨lle validiert. Dabei wurde die Funktionalita¨t des Lo¨sers sowohl in Bezug auf
die Stabilita¨t der Lo¨sung bei Einsatz von temperaturabha¨ngigen Transportkoeffizi-
enten als auch in Bezug auf die Formulierung einer Ku¨hlungsrandbedingung belegt.
Die genaue Simulation der thermischen Kopplung von Stro¨mung und Struktur stellt
einen zentralen Punkt der vorliegenden Arbeit dar, der anhand des gut dokumen-
tierten Wa¨rmeu¨bergangs an ebenen Platten validiert wurde. Grundvoraussetzung
fu¨r eine exakte Kopplung ist dabei die genaue Auflo¨sung der Wandgradienten. Die
zu diesem Zweck eingefu¨hrten hybriden Diskretisierungsgitter konnten mit gutem
Erfolg bei der simulierten Hyperschallanstro¨mung eines Halbzylinders angewendet
werden, wobei die Auflo¨sung der signifikanten Temperaturgradienten innerhalb der
du¨nnen laminaren Grenzschicht einen anspruchsvollen Testfall definiert. Der gemein-
same Einsatz von Turbulenzmodellen und Kopplungsbedingung wurde im Rahmen
der Validierungen fu¨r turbulente Stro¨mungen ebenfalls durch Simulation einer an-
gestro¨mten ebenen Platte analysiert. Gleichzeitig fand die Einstro¨mrandbedingung
fu¨r die Brennkammersimulation in Form eines turbulenten Geschwindigkeits- und
Temperaturprofils Anwendung. Die Berechnung einer transversalen Einspritzung in
einen U¨berschallstrom diente dem besseren Versta¨ndnis dieser Stro¨mungsvorga¨nge
und einer Einordnung der Auflo¨sungsgenauigkeit des angewendeten Lo¨sungsalgo-
rithmus. Als abschließender Testfall wurde eine geometrisch einfache U¨berschall-
brennkammer simuliert, fu¨r die experimentell ermittelte Meßergnisse eines nicht-
brennbaren Gemischs vorlagen. Dadurch konnte auf die Verbrennungsmodellierung
in diesem Testfall verzichtet werden und die Brennstoffeinspritzung unabha¨ngig von
einer Wa¨rmezufuhr analysiert werden.
Die Untersuchungen an der U¨berschalltestbrennkammer des deutschen Hyperschall-
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technologieprogramms geschahen in Anlehnung an im Rahmen einer deutsch/rus-
sischen Kooperation durchgefu¨hrte experimentelle Messungen fu¨r eine Ma = 3
Anstro¨mung. Bei der Berechnung der Brennkammerkonfiguration wurde eine Wel-
lenstruktur in der statischen Druckverteilung festgestellt, die die Wandverteilun-
gen u¨berlagerte. Unter Einsatz eines Charakteristikenverfahrens und verschiedener
Testrechnungen konnte belegt werden, daß diese Wellenstruktur auf interferierende
Expansions- und Kompressionswellen zuru¨ckzufu¨hren ist. Aufgrund der Segment-
bauweise der Brennkammergeometrie mit jeweils unterschiedlichen O¨ffnungswinkeln
der einzelnen Brennkammersegmente kommt es zur Stro¨mungsumlenkung an den
Verbindungsstellen, die sich in einer Expansion bzw. Kompression der Stro¨mung
a¨ußern.
Weitere Voruntersuchungen zur Testbrennkammer umfaßten die Abscha¨tzung der
nicht vermessenen Wandtemperaturen. Die Evaluierung ergab eine aerodynamische
Aufheizung im Bereich von 750 K am Brennkammereintritt und knapp 400 K am
Austritt. Fu¨r die rein aerodynamisch durchstro¨mte Brennkammer konnten mit dem
gekoppelten FEM-Verfahren vergleichbare Wandtemperaturen sowie Wa¨rmestrom-
dichten in der Gro¨ßenordnung von 0.4 bis 0.8 MW/m2 ermittelt werden. Diese Werte
stimmen mit den experimentell ermittelten Meßwerten nur teilweise u¨berein. Zur
Erkla¨rung ist darauf hinzuweisen, daß die Meßwerte einiger Sensoren physikalisch
betrachtet zweifelhaft erscheinen oder aber durch nicht erkannte o¨rtliche Pha¨nomene
bedingt wurden. Eine weitaus bessere U¨bereinstimmung der numerisch ermittelten
Werte konnte mit der empirischen Druck-Wa¨rmestrom-Korrelation erzielt werden,
mit deren Hilfe eine Umrechnung der instationa¨r ermittelten Meßergebnisse auf sta-
tiona¨re Werte erfolgte.
Die Untersuchungen bezu¨glich der Wa¨rmezufuhr aufgrund des Verbrennungspro-
zesses ergaben, daß die Wa¨rmezufuhr zwar einen entscheidenden Einfluß auf die
Brennkammerkernstro¨mung ausu¨bt, ihr Einfluß auf die Wandverla¨ufe von Druck,
Temperatur und Wa¨rmestrom aber nur gering ist. Bedingt durch die U¨berschall-
stro¨mung ist der Wa¨rmetransport transversal zur Hauptstro¨mung weder aufgrund
von Konvektion noch aufgrund von turbulenter Diffusion ausreichend, um die Ver-
brennungswa¨rme an die Wand zu fu¨hren. Da bei der Verbrennung hohe Gastempe-
raturen erreicht werden, wurde eine separate Strahlungsaustauschrechnung fu¨r die
Heißgasstro¨mung mit umgebender Brennkammerstruktur durchgefu¨hrt. Der strah-
lungsbedingte Wandwa¨rmestrom macht bei heißen Stro¨mungen zwischen 5 und 10%
des Gesamtwa¨rmestroms aus. Einen weitaus gro¨ßeren Einfluß auf die Wandwa¨rme-
stromverteilung hat die transversale Einspritzung eines Brennstoffstroms in die U¨ber-
schallstro¨mung. Hier wurden lokale Wa¨rmestromspitzen von 1.6 MW/m2 ermittelt.
Ein Vergleich der berechneten und experimentell ermittelten Wa¨rmestro¨me fu¨r die
Brennstoffeinspritzung ergab ein hohes Maß an U¨bereinstimmung. Die Injektion re-
sultierte dabei in einem stromauf gelegenen Wa¨rmestrommaximum.
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Die Kompatibilita¨t des eingesetzten strukturellen Wa¨rmeleitungslo¨sers mit dem
kommerziellen Strukturanalyseprogram ABAQUS wurde anhand einer Spannungs-
Dehnungs-Analyse der heißen Brennkammerstruktur belegt. Die Anwendung von
FEM-Verfahren in beiden Programmen erzeugt eine Schnittstelle, an der sowohl
die Berechnungsnetze als auch die berechneten Temperatur- und Druckverteilungen
u¨bergeben werden ko¨nnen. Somit wird eine effiziente und unproblematische Anwen-
dung des kommerziellen Programms gewa¨hrleistet. Die thermischen Spannungen
des Wa¨rmeeintrags in die Struktur sind ma¨ßig, liegen jedoch bereits weit u¨ber den
korrespondierenden Spannungen aus der Innendruckbelastung. Ho¨here thermische
Spannungen ergeben sich bei vergleichsweise ho¨heren Flugmachzahlen. Die simu-
lierte Flugmachzahl Ma∞ = 6.0 ist die niedrigste Machzahl, bei der ein Scramjet-
Antrieb eingesetzt wird. Daher stellen die Wandwa¨rmestromdichten von unter 2
MW/m2 nur im ohne Strukturku¨hlung erfolgenden Experiment eine Gefahr fu¨r die
Werkstoffe dar. Die realisierbaren Meßzeiten bleiben hier auf wenige Sekunden be-
schra¨nkt. Fu¨r die stationa¨r erfolgende numerische Berechnung der Stro¨mung ergibt
sich durch die Formulierung einer konstanten Umgebungstemperatur an der Außen-
seite der Brennkammerwand eine Ku¨hlungsbedingung, die die kurzen Meßzeiten der
Experimente nachbildet.
Eine besondere Problematik der vorgestellten numerischen Simulation ergab sich
durch die Reduktion auf eine ebene Stro¨mung, da dreidimensionale Effekte, wie
z. B. die Stoß/Stoß- und Stoß/Grenzschicht-Interferenzen in den Zwischenra¨umen
der Injektoren, keine Beru¨cksichtigung fanden, obwohl sie durchaus einen Einfluß auf
lokal auftretende Wa¨rmelastmaxima haben ko¨nnen. Des Weiteren erfolgte aufgrund
der ebenen Betrachtungsweise nur die Simulation einer transversalen Wandeinsprit-
zung, nicht jedoch einer Einspritzung durch Injektorro¨hrchen, wie im Experiment.
Die Versperrung durch die Injektorro¨hrchen wu¨rde im ebenen Testfall eine zu starke
Blockierung der Hauptstro¨mung bewirken, die in diesem Umfang im ra¨umlichen Fall
nicht gegeben ist.
Die Annahme einer Einstoffstro¨mung erfordert, daß die Brennstoffinjektion durch
einen kalten Luftstrom simuliert wird. Dadurch mu¨ssen A¨hnlichkeitsbedingungen
fu¨r die Transformation von Brennstoff in Luft postuliert werden, die zur Einhaltung
der Ku¨hlkapazita¨t in einem zu hohen Luftmassenstrom resultiert, der eine u¨berma¨ßig
starke Blockierung der Hauptstro¨mung bedingt.
Abschließend mu¨ssen die geringe Anzahl an Wa¨rmestromsensoren sowie die fehlen-
den Wandtemperaturmeßdaten als besondere Herausforderung genannt werden, die
einen Vergleich zwischen Experiment und numerischer Simulation erschweren. Trotz
dieser Problematik konnte jedoch eine weitgehend gute U¨bereinstimmung mit den
experimentellen Daten erzielt werden. Durch die Reduktion auf eine ebene Stro¨mung
und die konsequente Anwendung des hybriden Netzgenerators besteht die Mo¨glich-
keit, lokale Stro¨mungspha¨nomene exakt aufzulo¨sen. Insbesondere konnte so die Ziel-
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setzung, den wandnahen Bereich genau zu analysieren, erfolgreich umgesetzt werden.
Gleichzeitig fand durch die Lo¨sung der kompletten Transportgleichungen der Einfluß
der Hauptstro¨mung auf die Wandgrenzschicht Beru¨cksichtigung.
Zusammenfassend kann festgestellt werden, daß der vorgestellte gekoppelte Lo¨sungs-
algorithmus qualitativ hochwertige Ergebnisse fu¨r die Berechnung thermischer In-
teraktionen von Stro¨mung und Struktur liefert. In diesem Zusammenhang ist ins-
besondere die Nachbildung der Testergebnisse fu¨r die U¨berschalltestbrennkammer
des deutschen Hyperschalltechnologieprogramms als erfolgreich zu bewerten. Ziel-
setzungen, die diesen Themenkomplex weiterfu¨hren, umfassen beispielsweise die Be-
rechnung von ra¨umlichen Stro¨mungen oder von Mehrkomponentenstro¨mungen.
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Anhang A
Elementmatrizen der
Viereckselemente
Ausgangspunkt ist die isoparametrische Darstellung der Koordinaten innerhalb eines
Elements mit den Knoten 1, 2, 3 und 4
x(ζ, η) = a1 + a2 · ζ + a3 · η + a4 · ζη
y(ζ, η) = b1 + b2 · ζ + b3 · η + b4 · ζη .
Des Weiteren gelten folgende Abku¨rzungen:
a1 = x1
a2 = x2 − x1
a3 = x4 − x1
a4 = x1 − x2 + x3 − x4
b1 = y1
b2 = y2 − y1
b3 = y4 − y1
b4 = y1 − y2 + y3 − y4
sowie nach Gleichung (4.11)
q1 = a2b3 − a3b2
q2 = a2b4 − a4b2
q3 = a4b3 − a3b4 .
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Daraus ergibt sich die vom lokalen Knoten (ζ, η) abha¨ngige Jacobimatrix eines Vier-
eckselements
Je =
(
a2 + a4η b2 + b4η
a3 + a4ζ b3 + b4ζ
)
mit der Determinante |Je| = q1 + q2 · ζ + q3 · η ,
woraus sich die Elementmassenmatrix (4.9)
Me =
1
72


8q1 + 2q2 + 2q3 4q1 + 2q2 + q3 2q1 + q2 + q3 4q1 + q2 + 2q3
4q1 + 2q2 + q3 8q1 + 6q2 + 2q3 4q1 + 3q2 + 2q3 2q1 + q2 + q3
2q1 + q2 + q3 4q1 + 3q2 + 2q3 8q1 + 6q2 + 6q3 4q1 + 2q2 + 3q3
4q1 + q2 + 2q3 2q1 + q2 + q3 4q1 + 2q2 + 3q3 8q1 + 2q2 + 6q3


sowie die Elementsteifigkeitsmatrizen (4.14)
Kex =
1
12


2(b2 − b3) b2 − 2b3 − b4 b2 − b3 2b2 − b3 + b4
b2 + 2b3 + b4 2(b2 + b3 + b4) 2b2 + b3 + 2b4 b2 + b3 + b4
b3 − b2 −2b2 + b3 2(b3 − b2) −b2 + 2b3
−2b2 − b3 − b4 −(b2 + b3 + b4) −b2 − 2b3 − 2b4 −2(b2 + b3 + b4)


und
Key =
1
12


2(a3 − a2) −a2 + 2a3 + a4 a3 − a2 −2a2 + a3 − a4
−a2 − 2a3 − a4 −2(a2 + a3 + a4) −2a2 − a3 − 2a4 −(a2 + a3 + a4)
a2 − a3 2a2 − a3 2(a2 − a3) a2 − 2a3
2a2 + a3 + a4 a2 + a3 + a4 a2 + 2a3 + 2a4 2(a2 + a3 + a4)

 .
berechnen.
Anhang B
Korrelation von Druck und
Wa¨rmestrom bei
U¨berschallstro¨mungen
• Inkompressible ebene Platte
cfturb =
0.0592
Re
1/5
x
• Reynoldsanalogie
St =
cf
2
Korrektur fu¨r Pr 	= 1
St =
cf
2
Pr−2/3
• Definition der Stantonzahl
Ste =
q˙w
ρeue(Hr −Hw)
• Referenzenthalpiemethode fu¨r kompressible Stro¨mungen
T ∗
Te
= 1 +
1
2
(
Tw
Te
− 1
)
+ 0.22
(
Tr
Te
− 1
)
Es ergibt sich
St∗turb =
0.0296
(Re∗xe)
1/5
Pr−2/3 = St∗e
ρe
ρ∗
Re∗xe =
ρ∗euex
µ∗e
= Rexe
ρ∗
ρe
µe
µ∗
Pr∗ =
c∗pµ
∗
λ∗
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• Annahme: Konstante Prandtlzahl ⇒ Pr = const und cp = const
• Sutherland Gesetz
µ = µ∞ =
(
T
T∞
) 3
2 T∞ + S
T + S
Daraus ergibt sich folgender Ansatz
Ste =
0.0296
Pr
2
3
(
ρ∗
ρe
)4
5 (T ∗
Te
) 3
10
(
Te + S
T ∗ + S
) 1
5
Re
− 1
5
xe
• Annahme: Konstanter Druck in der Grenzschicht ⇒ ρ∗
ρe
= Te
T ∗
Daraus ergibt sich nach einigen Umformungen
Ste =
0.0296
Pr
2
3Re
1
5
x
(
ρeue
ρ∞u∞
)− 1
5 (T ∗
Te
)− 1
2
(
Te
T∞
) 3
10
(
T∞ + S
T ∗ + S
) 1
5
• Annahme: Hr −Hw ≈ const ⇒ St∞ = Ste ρeueρ∞u∞
Daraus folgt
St∞ =
0.0296
Pr
2
3Re
1
5
x
(
ρeue
ρ∞u∞
) 4
5 (T ∗
Te
)− 1
2
(
Te
T∞
) 3
10
(
T∞ + S
T ∗ + S
) 1
5
• Annahme: Tt = const und es gilt u =M ·
√
κRT sowie p = ρRT
Daraus folgt
St∞ =
0.0296
Pr
2
3Re
1
5
x
(
Me
M∞
) 4
5
(
pe
p∞
)4
5
(
1 + κ−1
2
M2∞
1 + κ−1
2
M2e
) 1
10 (T ∗
Te
)− 1
2
(
T∞ + S
T ∗ + S
) 1
5
• Annahme: U¨berschall ⇒ M∞  1 und Me  1
Daraus folgt
St∞ =
0.0296
Pr
2
3Re
1
5
x
(
Me
M∞
) 3
5
(
pe
p∞
)4
5 (T ∗
Te
)− 1
2
(
T∞ + S
T ∗ + S
) 1
5
sowie unter Annahme einer schwachen viskosen Interaktion nach [119]
T ∗
Te
= κV IM
2
e mit κV I =
κ− 1
4
(
0.44 · r + Tw
Tt
)
Abschließend ergibt sich die Korrelation von Druck und Wa¨rmestrom
St∞ =
0.0296
Pr
2
3Re
1
5
x
(
Me
M∞
) 3
5
(
pe
p∞
)4
5 1√
κV IMe
(
T∞ + S
TeκV IM2e + S
) 1
5
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